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Abstract

To increase turbomachinery design, manufacturers have to comprehend complex aeroelas-
tic phenomena involving compressors like fluid-structure interaction limit cycles of fans. The
understanding and the modeling of these phenomena involve developing complex solvers
coupling techniques and validating these techniques with bench tests.

The bench test of the CREATE compressor is instrumented to study the coupling between
aerodynamic instabilities and structure vibration, in particular on the first stage rotor, and
allows to validate numerical techniques. The flow modeling upstream to the first stage with the
Turb’Flow flow solver (targeting turbomachinery applications) shows that, to have accurate
results, inlet limit conditions must take into account. The ingestion of non-homogeneous
flow upstream to the inlet guide vane is accurately modeled. This phenomenon can appear
upstream to fans and interact with structure Eigen-modes.

Explicit partitioned strong coupling considered in time domain was implemented in a
Turb’Flow flow solver. As there is a risk of time shift at the fluid-structure interface, careful
attention should be paid to energy conservation at the interface. This conservation is crucial
when displacements are large and when strong non-linear behaviors occur in both fluid and
structure domains, namely shock waves, flow separations and non-linear structural damping.

In parallel with coupling technique development, the three-order implicit Runge-Kutta
scheme (RKI-3) was implemented and validated on a structure dynamic case (transonic tur-
bine blade vibration) and on a case of shock waves propagation. The RKI-3 scheme allows
increasing the time step of one order of magnitude with the same accuracy. There is a CPU
time gain for structure dynamics simulations, but no for URANS simulations. However, the
RKI-3 scheme can be to use for fluid-structure coupling simulations.

The coupling technique was validated on a test case involving tube in which the shock
wave impinges on a cross flow flexible panel, initially at rest. This case allows modeling an
interaction between sonic flow and a panel movement with a tip clearance. Some numerical
simulations were carried out with different temporal schemes. The RKI-3 scheme has no influ-
ence on results (compared with Gear and/or Newmark scheme) on the energy conservation
at the fluid-structure interface. Compared to experimental results, pressure is in fairly good
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agreement. The analysis of numerical results highlighted that a vertical shock tube with up
and down waves creates pressure fluctuation. Frequency is under predicted and amplitude is
not in fairly good agreement. The panel root modeling might be questionable.

Keywords : fluid-structure interaction, partitionned strong coupling, implicit temporal scheme,
compressor, shockwaves, turbulence model



Résumé

Pour améliorer la conception des turbomachines, les industriels doivent appréhender des
phénomenes aéroélastiques complexes présents dans les compresseurs comme les cycles
limites d’interaction fluide-structure des fans. La compréhension et la modélisation de ces
phénomenes impliquent de développer des modeles numériques complexes intégrant des
phénomenes multi-physique et de valider ces modeles a I'aide de bancs d’essais.

Le banc d’essai du compresseur CREATE est instrumenté pour étudier des instabilités aéro-
dynamiques couplées a des vibrations, notamment sur le rotor du premier étage, et permet
de valider des modéles numériques. La modélisation de I'’écoulement en amont du premier
étage du compresseur a l'aide du logiciel Turb’Flow, développé pour I'étude des écoulements
dans les compresseurs aéronautiques, a permis de mettre en évidence I'importance des condi-
tions limites d’entrée pour ’'obtention de résultats précis. En particulier, il a été possible de
modéliser correctement 'ingestion d'une alimentation non-homogene en entrée de la roue
directrice d’entrée. Ce phénomeéne peut se produire en amont des fans et interagir avec un
mode de la structure.

Une stratégie de couplage partitionné fort explicite dans le domaine temporel a été in-
troduite dans le logiciel Turb’Flow. Comme cette méthode présente un risque de décalage
temporel a I'interface fluide-structure, une attention particuliere a été portée a la modélisation
de la conservation de I'énergie a cette interface. La conservation de I'énergie a I'interface est
cruciale quand les déplacements sont importants et quand un comportement non-linéaire
fort apparait entre le fluide et la structure (onde de choc et amortissement structurel non-
linéaire).

Parallélement au développement du module aéroélastique, le schéma implicite de Runge-
Kutta d’ordre 3 en temps (RKI-3) a été développé et évalué sur un cas de dynamique (vibration
d’une aube de turbine transsonique) et sur un cas de propagation d’onde de choc. L'utilisation
du schéma RKI-3 permet d’augmenter, a iso-précision, d'un ordre le pas de temps par rapport
aux schémas de Gear et de Newmark. S’il apporte un gain en temps CPU pour I’étude de la
dynamique des structures, il est pénalisant dans le cadre de simulation URANS. Cependant, le
schéma RKI-3 est utilisable dans le cadre de simulations couplées fluide-structure.
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La stratégie de couplage est vérifiée sur un cas test impliquant un tube a choc dans le
lequel I'onde de choc impacte un panneau déformant, initialement au repos. Ce cas test
permet de simuler une interaction entre un écoulement sonique et le déplacement d’une
structure présentant un jeu. Plusieurs simulations couplées ont été réalisées en faisant varier
le schéma temporel utilisé. L'utilisation du schéma RKI-3 n’influe pas sur les résultats (par
rapport a l'utilisation du schéma de Gear et/ou de Newmark) et donc sur la conservation
de I'énergie a I'interface fluide-structure. Les résultats numériques en pression sont proches
de ceux des essais. L'analyse des simulations a mis en évidence la création d'un systéeme
d’oscillation transverse a I’écoulement principal qui produit des fluctuations de pression. Le
taux d’amortissement et la fréquence propre du panneau présentent des écarts significatifs
avec les essais. Ces différences conduisent a des estimations erronées des déplacements. La
principale source d’erreur est probablement liée aux caractéristiques de la liaison qui semble
imparfaite.

Mots-clés : interaction fluide-structure, couplage partitionné fort, schéma temporel implicite,
compresseur, ondes de choc, modélisation de la turbulence
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|§ Introduction

Pour améliorer les performances des moteurs aéronautiques, les industriels doivent réduire
leurs consommations de carburant et leurs émissions de dioxyde de carbone. Pour atteindre
ces objectifs, les turbomachines doivent :

— étre plus compactes pour réduire le poids du moteur;

— avoir un rendement plus élevé;

— avoir une plage de fonctionnement plus étendue.

Par exemple, le LEAP ! construit par la société CFM International permet de réduire de 15%
la consommation en carburant par rapport a son prédécesseur le CFM-56 et de 50 % les
émissions de gaz a effet de serre.

Pour répondre a ces impératifs, les industriels cherchent a réduire le poids et a étendre la
plage de fonctionnement des moteurs. Pour cela, I'étude du compresseur est primordiale. En
effet, il s’agit d’'un élément critique ayant une grande influence sur la consommation.

Pour réduire le poids du compresseur, par exemple, des technologies de type monobloc sont
adoptées pour les éléments a symétrie cyclique. Cependant, ce type de technologie peut avoir
comme effet d’augmenter les phénomenes aéroélastiques présents dans les turbomachines.

Lobtention d'une plage de fonctionnement plus élevée passe par une compréhension précise
des phénomeénes multi-physiques présents sur les bords de la plage de fonctionnement
comme le pompage.

La prise en compte des phénomenes aéroélastiques est primordiale dans la conception des
compresseurs. De maniere générale, 'aéroélasticité est un phénomene physique désignant
le couplage des forces aérodynamiques, des forces d’inertie et des forces élastiques. Par ce
couplage, la structure interagit avec I'’écoulement qui I'’entoure et vice-versa. Les différentes
interférences mises en jeu peuvent étre représentées par le triangle de Collar [12] visible sur la
figure 1.1.

1. Leading Edge Aviation Propulsion.
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Forces Inertielles

vibrations
mécaniques

aérodynamique
de corps rigides

AEROELASTICITE
DYNAMIQUE

Forces
Elastiques

Forces
Aérodynamiques

aéroelasticité
statique

FIGURE 1.1 - Illustration du triangle de Collar [12].

L'aéroélasticité dynamique, qui correspond aux phénomenes aéroélastiques dont nous parlons
dans cette introduction, résulte du couplage des trois forces qui peut étre réduit a un couplage
entre le fluide et la structure.

Parmi les phénomenes aéroélastiques présents dans les compresseurs, le flottement est
un phénomeéne qui peut mener a une rupture instantanée de la structure. Les forces aérody-
namiques instationnaires peuvent amplifier I'oscillation de la structure jusqu’a la rupture.
Létude du flottement se fait donc par I’évaluation du transfert d’énergie entre la structure et
I’écoulement. Pour que le flottement existe, il faut une interaction forte entre le mouvement
de la structure et les forces aérodynamiques instationnaires.

I ne s’agit pas du seul phénomene physique complexe présent dans les compresseurs. Le
désaccordage inter-aubes est un des plus complexes. Dans une situation de disque accordé,
toutes les aubes vibrent avec un déphasage entre elles ce qui n’est pas le cas dans une situation
désaccordée.

Le désaccordage inter-aubes est issu d'une dispersion naturelle des caractéristiques mé-
caniques des matériaux ou des procédés d’usinage. Il génere une situation modale dense
composée de modes de pales tres voisins sur des bandes fréquentielles étroites. Couplé a
une instabilité aérodynamique, ce phénomene aéroélastique peut conduire a une rupture
instantanée des aubes.

La compréhension de ces phénomenes est primordiale pour une conception fiable et
optimale du comportement d'une roue aubagée.

En complément de I'analyse théorique et des études expérimentales, la modélisation
numérique doit contribuer a comprendre ces phénomenes multi-physiques de plus en plus
complexes. Elle est nécessaire pour optimiser la conception des turboréacteurs et en parti-
culier des compresseurs. Ce travail de these s’inscrit dans cette problématique.
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Un module aéroléastique va étre implémenté dans le logiciel Turb’Flow. Ce logiciel permet de
simuler des écoulements instationnaires dans les compresseurs. Ce module permettra, a terme,
de simuler des phénomenes aéroélastiques présents dans les compresseurs aéronautiques.

Cette these permettra également d’aborder les stratégies numériques de couplage pour étudier
les phénomenes aéroélastiques présents dans les compresseurs. Des approches concernant la
discrétisation spatiale et temporelle de I'interface fluide-structure seront proposées.

Dans un premier temps, nous nous consacrerons a I’étude du redresseur du compresseur
CREATE?. Cela permettra d’appréhender les phénomeénes physiques et les difficultés de
modélisation présents dans les compresseurs aéronautiques industriels.

Apres avoir présenté le banc d’essai et quelques résultats marquants obtenus par le laboratoire
et décrit le logiciel Turb’Flow et sa capacité a traiter des problemes instationnaires, les études
menées sur le redresseur seront présentées en insistant sur les stratégies de simulation a
adopter pour obtenir des résultats probants.

Dans un deuxieme temps, nous nous consacrerons a I’étude de schémas temporels, et tout
particulierement au schéma implicite de Runge-Kutta d’ordre 3 en temps, pour résoudre des
problemes de mécanique des fluides et de dynamique des structures en vue d'un couplage
fluide-structure. En effet, une des problématiques étudiées dans ce mémaoire est I'influence
de la discrétisation temporelle dans les stratégies de couplage fluide-structure.

Apres avoir présenté le schéma implicite de Runge-Kutta d’ordre 3 en temps (RKI-3), il sera
expérimenté sur différents problémes :

une équation différentielle a une dimension;

une excitation sinusoidale sur une aube de turbine transsonique en trois dimensions;

une propagation d’onde de pression générée par la pulsation d'un disque en deux dimen-
sions;

une propagation d’onde de choc dans un tube a choc.
Une analyse du schéma RKI-3 en précision et en temps CPU?3 est effectuée pour chaque
probleme décrit ci-dessus.

Dans un troisieme temps, la stratégie de couplage implémentée dans le module aéroélas-
tique sera détaillée ainsi que son aptitude pour résoudre les problémes aéroélastiques étudiés
dans ce mémoire.

Apreés avoir effectué un état de I'art des différentes stratégies de couplage, 'algorithme de cou-
plage fort partitionné explicite choisi sera détaillé. Nous nous intéresserons particulierement
au transfert d’'information a I'interface fluide-structure ; ce transfert est effectué a ’aide de la
méthode d’interpolation par des fonctions a base radiale (Radius Basic Functions).

2. Compresseur de Recherche pour I'Etude des effets Aérodynamique et TEchnologique.
3. Central Processing Unit.
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Dans un dernier temps, nous étudierons I'impact d'une onde de choc sur un panneau
déformant a I'intérieur du tube a choc de I'Institut Universitaire des Systemes Thermiques
Industriels (IUSTI) de Marseille. Cette étude permettra de vérifier et de valider 'utilisation
du module aéroélastique de Turb’Flow, et également d’étudier I'influence de la discrétisation
temporelle de la modélisation du probleme couplé.

Nous commencerons par détailler le cas test et les résultats obtenus par Giordano de I'TUSTI
qui nous a fourni toute la base de données sur ce cas test. Ensuite, nous détaillerons la
stratégie de modélisation du banc et I'influence des parametres de modélisations choisis.
Nous commencerons par détailler les résultats obtenus par une simulation pour comprendre
tous les phénomeénes présents sur ce cas test. Nous terminerons par une analyse paramétrique
des simulations pour proposer différentes approches de modélisation permettant d’améliorer
les résultats numériques sur ce cas test.



y4 Simulation aérodynamique sur le
compresseur CREATE

2.1 Introduction

Les industriels de la motorisation aéronautique doivent améliorer les performances de
leurs moteurs. Cela comprend bien évidemment les performances du compresseur. En effet,
le compresseur est un élément permettant d’améliorer nettement la consommation globale
du moteur.

Les deux principaux axes d’amélioration du dessin des compresseurs sont les gains sur le
poids et sur la plage de fonctionnement. Cela passe par la compréhension de phénomenes
complexes comme, par exemple, le pompage et le flottement.

Pour comprendre et analyser ce type de phénomenes, les industriels réalisent des études
théoriques, expérimentales et numériques avec 'aide de différents laboratoires. Le Com-
presseur de Recherche pour I'Etude des effets Aérodynamique et TEchnologique (CREATE)
présent au Laboratoire de Mécaniques des Fluides et d’Acoustique (LMFA) répond a ce be-
soin. Il permet d’étudier les instabilités et les interactions aérodynamiques présentes dans les
compresseurs industriels et également des solutions technologiques pour améliorer les per-
formances de ces compresseurs. Les études menées sur ce compresseur sont expérimentales
et numériques. Des études sur des phénomenes aéroélastiques sont également réalisées en
partenariat avec le Laboratoire de Tribologie et de Dynamique des Systemes (LTDS).

Par exemple, Sall et al. [59, 60] ont étudié le comportement vibratoire des disques aubagés du
compresseurs CREATE. Ils se sont particulierement intéressés aux comportements accordés
ou désaccordés a I'aide de résultats numériques et expérimentaux. Les différentes études
sur le compresseur CREATE permettent d’avoir une base de données intéressante sur les
phénomenes de couplage fluide-structure avec une forte interaction.
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La simulation des instabilités aérodynamiques demande une grande précision pour avoir
des résultats fiables. Cette précision doit se retrouver dans la simulation de I’écoulement. Le
logiciel Turb’Flow a été développé dans ce sens. Il permet d’obtenir des résultats fiables sur
des écoulements complexes en trois dimensions et compressibles a haut nombre de Mach
que 'on peut retrouver sur le compresseur CREATE.

Ce chapitre a pour but d’étudier numériquement les écoulements observés expérimentale-
ment al'entrée du compresseur CREATE a I'aide du logiciel Turb’Flow.

La premiere section de ce chapitre se concentre sur la présentation du banc d’essai et du
compresseur CREATE ainsi que des principaux moyens de mesure pour capter les instabilités
aérodynamiques. Quelques résultats d’essais obtenus sur cette configuration sont présentés.

La deuxiéme section présente le logiciel Turb’Flow utilisé dans ce mémoire. Une attention
particuliere est porté a la résolution temporelle des équations de Navier-Stokes dans 1'op-
tique d’'une adaptation du logiciel a des problemes multi-physiques. Des résultats sur des
interactions entre la couche limite et une onde de choc et sur une turbine subsonique sont
présentés.

La derniére section porte sur la simulation de la roue directrice d’entrée du compresseur
CREATE. Les difficultés de cette simulation portant sur la géométrie particuliere de cette
roue et sur les conditions d’entrées turbulentes sont abordées ainsi que les approches pour
modéliser I'’écoulement a travers cette roue. Les résultats obtenus avec le logiciel Turb’Flow
sont comparés a ceux des essais. Une analyse est effectuée pour justifier les choix de la
modélisation et leur influence sur la solution numérique.

2.2 Présentation du compresseur haute-pression CREATE

Le Compresseur CREATE est un compresseur axial a haute-vitesse de trois étages et demi.
11 a été concu et construit par Safran Snecma pour étudier d'une part I’écoulement aux points
de fonctionnement stables, avec un intérét tout particulier pour les interactions rotor-stator,
et d’autre part les instabilités apparaissant a faible débit dans le compresseur.

2.2.1 Description de I'installation

Le compresseur CREATE est situé a I'Ecole Centrale Lyon au Laboratoire de Mécanique
des Fluides et d’Acoustique (LMFA). Le banc d’essai est concu comme une boucle ouverte (Fi-
gure 2.1). Lair extérieur entre dans le compresseur en passant par une cuve de tranquillisation
composée de filtres a air qui diminue la pression totale en entrée du banc a la valeur de 74 %
de la pression atmosphérique. Cette cuve de tranquillisation permet de réduire la puissance
électrique qu’il faut fournir pour un méme taux de compression. Le compresseur est congu
pour une vitesse nominale de 11543 tours par minute, ce qui nécessite un moteur électrique
d'une puissance de 2 MWV.
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Moteur
électrique

cuve de Rl
tranquillisation A

Boite de
vitesse

FIGURE 2.1 — Le banc d’essai CREATE.

A la vitesse de rotation nominale, le nombre de Mach relatif en téte d’aube du premier
étage est de 0,92 ce qui implique que le premier étage peut étre 1égérement supersonique en
téte d’aube a d’autres vitesses de rotation ; il est pleinement subsonique dans les deux autres
étages. Le débit est mesuré par un tube de Venturi qui n’est pas présent sur la figure 2.1. 1l se
trouve en sortie du banc d’essai. Pour éviter de rentrer dans le régime instable du pompage,
une soupape peut décharger en pression le compresseur en moins de 0,5 s. Une description
plus détaillée du banc d’essai a été faite par Ottavy et al. [45].

2.2.2 Description des trois étages et demi du compresseur

La vitesse de rotation et la géométrie du compresseur sont caractéristiques des com-
presseurs haute-pression présents dans les moteurs aéronautiques d’aujourd’hui. Le nombre
d’étages a été choisi pour recréer les phénomenes physiques rencontrés dans les moteurs
industriels et pour respecter les limitations de puissance et de couple du banc d’essai. Les
principales caractéristiques de CREATE a la vitesse de rotation nominale sont disponibles
dans le tableau 2.1. Le tableau 2.2 donne le nombre d’aubes par roue du compresseur pour les
rotors (R), les stators (S) et pour la Roue Directrice d’Entrée (RDE).

Circonférence extérieure 0,52 m
Vitesse optimale de I'arbre rotor 11543 tr/min
Vitesse en téte d’aube du premier rotor 313 ml/s
Nombre de Mach en téte d’aube du premier rotor | 0,92

Tableau 2.1 — Caractéristiques du compresseur CREATE a la vitesse de rotation nominale.
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Nom de la roue RDE R1 S1 R2 S2 R3 S3
Nombre d’aubes sur 27 32 64 96 80 112 80 128
Nombre d’aubes sur 27/16 2 4 6 5 7 5 8

Tableau 2.2 — Nombre d’aubes des roues du compresseur CREATE.

Pour le dessin du compresseur, Safran Snecma n’a pas totalement recréé un compresseur
industriel pour plusieurs raisons :

— pour permettre le passage des sondes : le jeu rotor-carter et 'espace entre les rotors et les
stators ont été augmentés;

— pour pourvoir étudier les interactions rotor-stator sans faire des mesures sur toute la cir-
conférence : le nombre d’aubes des étages a été choisi pour avoir une périodicité de 27/16
(Tableau 2.2);

— pour augmenter les instabilités afin de les étudier : le jeu rotor-carter a été augmenté.

La figure 2.2 montre le taux de pression et le rendement isentropique en fonction du débit
du compresseur CREATE pour la vitesse de rotation nominale. Le point nominal (PE) a été
choisi au maximum de rendement. Le point d’étude du compresseur a basse vitesse est noté L.
Le point définissant la marge au pompage pour une utilisation industrielle est noté SM. Le
dernier point de mesure avant le déclenchement du pompage est noté NS.

e—e Taux pression
& - Rendement

NS ' ! : '
1.05 }/SM . R = 1.00
! ~e<
| E 2
i 3
100} @Y 3
e | 0.98
Marge au

pompage
0.95 - :
0.96

0.90
10.94

Taux de pression totale normalisée

0.85

si|ewlou anbidoijuas) JusWwapuay

i . »
; ; i i

0.92 094 096 098 100 1.02 1.04 1.06 1.08
Débit massique normalisé

FIGURE 2.2 — Taux de pression et rendement isentropique en fonction du débit du compresseur
CREATE pour la vitesse de rotation nominale (Courtiade [15]).
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2.2.3 Description de I'équipement pour les mesures

De nombreuses techniques permettent de caractériser I’écoulement dans un compresseur
en mesurant la pression, la température et la vitesse. Toutefois, dans le cas d'un compresseur
haute vitesse quasiment industriel ou les espaces sont trés confinés et les conditions d’é-
coulements complexes, il y a beaucoup de contraintes pour choisir les capteurs et le systeme
d’acquisition.

Il faut étre capable de capter des phénomenes sans modifier I'’écoulement. Pour cela, il existe
deux types de capteurs :

— les capteurs intrusifs ;

— les capteurs non-intrusifs.

Les capteurs intrusifs doivent étre choisis de petites tailles pour ne pas modifier les résultats
mais suffisamment résistants pour ne pas casser. Les capteurs non-intrusifs nécessitent une
instrumentalisation lourde et complexe a utiliser.

De plus, dans le cas de compresseurs haute vitesse, il faut étre capable de mesurer des
phénomenes transitoires avec des fréquences pouvant atteindre 200k H z. Il faut un temps de
réponse trés court mais aussi un temps d’acquisition tres long pour pourvoir faire des analyses
statistiques des phénomenes observés.

Le tableau 2.3 récapitule les mesures qui sont disponibles dans le compresseur CREATE, et
la figure 2.3 montre les plans de mesures inter-aubes du compresseur.

Type des mesures Mesure intrusive ‘ Emplacement

Stationnaire (Ps, Pt, Tt) Oui Plans inter-aubes
Plans inter-aubes
Jeu des rotors
Pression totale instationnaire Oui Plans inter-aubes
Plans inter-aubes
Jeu des rotors

Pression totale instationnaire pariétale Non

Vitesse axiale et circonférentielle par LDA ! Non

Tableau 2.3 — Récapitulatif des mesures faites dans le compresseur CREATE.

2.2.4 Quelques résultats obtenus par le laboratoire

Courtiade et al. [18, 15] ont pu étudier finement I’écoulement instationnaire des points
stables du compresseur. Par exemple, a I’aide des mesures de pression statique en paroi, ils
ont étudié les interactions rotor-stator sur les trois étages. Cette instationnarité est treés com-
plexe pour des compresseurs multi-étages surtout dans les derniers étages. Une méthode de
décomposition modale basée sur celle de Tyler et Sofrin [67] permet de déterminer I'influence
des interactions.

1. Laser Doppler Anemometry.
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300

FIGURE 2.3 — Vue méridienne du compresseur CREATE et des plans de mesures.

La figure 2.4 trace, a gauche, le diagramme espace-temps de la pression statique en paroi dans
le plan 26A en aval du premier rotor. Ces mesures sont faites au point nominal et le diagramme
est tracé selon la période réduite propre a CREATE et la périodicité machine. L'écoulement
derriére la premiere roue mobile est déja complexe. Linfluence du rotor est évidemment
visible. Pour chaque angle circonférentiel, il y a 4 pics de pression statique correspondant aux
4 aubes du rotor dans la périodicité machine.

La figure 2.4 trace, a droite, une transformée de Fourier circonférentielle du diagramme espace-
temps qui est a sa gauche. L'évolution des modes spatiaux de la pression statique est ainsi mise
en évidence. Le mode 6 est prépondérant dans I'interaction rotor-stator. Une transformée de
Fourier temporelle sur ce mode montre que le mode 12 pilote le mode spatial. Les relations
venant de la méthode de Tyler permettent de déduire que la 3° harmonique du rotor 1 et
la 1°7¢ du stator 1 sont responsables de l'instationnarité. Un tel résultat n’est pas intuitif!
Cette méthode a été transposée a des simulations en remplagant la pression statique par
I'entropie. Elle permet d’évaluer 'impact des interactions rotor-stator sur les performances de
compresseurs industriels.

Pression statique adimensionnée

Pression statique adimensionnée

239 0.0120

0333 0.0105

0387 0.0090

0.381 0.0075

0.375 0.0060

0.369 0.0045

Ordre du mode spatial

0.363 0.0030

Angle circonférentiel

0.357 0.0015

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 0:251 l . 0.4 0.6

Temps adimensionnée Temps adimensionnée

0.0000

FIGURE 2.4 - Diagramme espace-temps (gauche) et évolution temporelle des modes spatiaux
(droite) pour la pression statique en paroi dans le plan 26A au point de fonctionnement
nominal (Courtiade [15]).
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Courtiade et Ottavy [15, 16, 17] ont étudié les instabilités a faible débit du compresseur et
particulierement les sources de déclenchement du pompage. Le pompage est une instabilité
qui peut causer de graves dommages. Son étude est primordiale pour les industriels. La
figure 2.5 trace la pression statique en paroi dans le plan 27A quelques tours machines avant
le déclenchement du pompage. Pour toutes les valeurs des capteurs positionnés sur 'anneau
tournant, il y a de faibles oscillations de pression. Entre 3 et 5 tours machine, des cellules de
décollement tournant apparaissent. En 2 tours machine, elles occupent toute la circonférence
du compresseur puis le pompage se déclenche. Dans le cas du compresseur CREATE, le
pompage provient d’ondes de pression statique tournantes qui se forment des les points
stables. En diminuant le débit, 'amplitude de ses ondes augmente jusqu’a former des cellules
de décollement tournant. Ces cellules déclenchent le pompage en quelques tours (1 tour
~5ms). Courtiade a proposé une solution technologique qui mesure 'amplitude de ces ondes
ce qui permet d’ouvrir la vanne anti-pompage en moins de 0,5 s.

0.62 Qchaft

Position azimuthal des capteurs

Tours de la machine

FIGURE 2.5 — Pression statique en paroi dans le plan 27A quelques tours machine avant le
pompage (Courtiade [15]).

La compréhension des phénomeénes physiques pour une application industrielle n’est pas
le seul objet des études faites sur le compresseur CREATE. Elles permettent aussi de développer
et de valider des outils informatiques qui servent dans le post-traitement des simulations des
compresseurs haute-pression. Legras et al. [35, 36] ont développé le module MARS 2 dans le
logiciel elsA 3 basé sur la méthode développée par Shabbir et Adamczyk [1]. Cet outil permet,
entre autres, de calculer les intégrales sur un volume de controle des bilans des efforts des
équations de conservation de masse, de quantité de mouvement et d’énergie. Le but est de
permettre une analyse des efforts sur une partie de 'écoulement afin de comprendre les
mécanismes d’action et d’en tirer des constatations pour optimiser le dessin du compresseur.
Cet outil a été testé sur le compresseur CREATE, le NASA Rotor 37 (cas transsonique) et le

2. Module d’Analyse de RéSidu.
3. Logiciel résolvant les équations de Navier-Stokes et développé par 'ONERA.
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Chapitre 2. Simulation aérodynamique sur le compresseur CREATE

compresseur CBUAA [35]. Sur le compresseur CREATE, MARS a été utilisé pour étudier le
traitement de carter sur le rotor du second étage. La figure 2.6 trace les intégrales des bilans
des efforts de I’équation de quantité de mouvement axial avec comme volume de controle le
jeu du rotor du second étage. Deux configurations ont été testées : veine lisse et traitement
de carter. Par convention, les valeurs positives correspondent a des efforts dont la direction
est opposée a I’écoulement. La somme de tous les termes doit étre nulle pour respecter la
conservation des équations. Quatre termes ne sont pas nuls dans cette région :

— le gradient de pression adverse (3_ A (PsdA;));

— le transport radial de quantité de mouvement axial (3_ A (p W, W,d Ar)) ;

— la force d’inertie (3_ AWZZd Az);

— la force visqueuse des couches limites aux parois (—Y. A (t;rd A;)).

Le terme du gradient de pression adverse augmente avec le traitement de carter et celui
du transport radial de quantité de mouvement axial aussi. Le terme de force visqueuse des
couches limites aux parois diminue significativement. Par contre le terme des forces d’inertie
change de signe. Les forces d’inertie ne sont plus opposées a I’écoulement avec le traitement
de carter.

D’apreés les résultats des mesures, le traitement de carter permet d’améliorer le rendement
au point nominal de 0,4 % et encore plus a faible débit. L'analyse des bilans provenant de
'outil MARS montre qu’avec le traitement de carter les forces visqueuses des couches limites
aux parois diminuent. Le traitement de carter diminuerait 'impact des forces visqueuses des
couches limites aux parois et améliorerait le rendement global de I'étage.

Veinne lisse——
. L AP dA,) Traitement carter m—
Al .
TAGPW, W, dA) Forces dirigées
zorr selon z<0
N
0 |- i §
2k
2 Forces dirigées
. LA(pW,dA) selon z>0
YA (T, dA))
6 L L ! ! L L

o BT Y, s, S, %
*q, * L VI VIS !
=/ “q °
») e/

FIGURE 2.6 — Bilan des efforts de I'équation de quantité de mouvement axial pour le jeu du
rotor du second étage (Legras [35]).

Le compresseur CREATE a été dessiné et concu pour étudier des phénomenes physiques
primordiaux qui sont rencontrés par les industriels de I’aéronautique. Ce compresseur permet,
entre autres, d’analyser, de comprendre et de prédire le pompage; mais aussi de valider
les outils de simulations et de post-traitement qui en retour affinent notre compréhension
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2.3. Résolution des équations URANS a l'aide du logiciel Turb’Flow

des phénomenes présents. Ces études permettent de dessiner et de concevoir de nouvelles
technologies afin d’améliorer le fonctionnement de compresseurs industriels.

Dans la suite de I’étude, seule la roue directrice d’entrée (RDE) va étre étudiée. Les compa-
raisons avec les essais seront donc réalisées dans les plans 250 et 25A. Actuellement, il existe
tres peu d’études numériques disponibles sur la RDE. Cependant, il nous parait judicieux d’ap-
profondir I'étude de cette roue. En effet, la différence observée sur les résultats numériques et
expérimentaux en aval du premier étage pourrait provenir de la non-prise en compte de cette
roue dans les simulations.

2.3 Résolution des équations URANS a I'aide du logiciel Turb’Flow

Le but de cette section est de donner au lecteur un apercu du cceur numérique utilisé pour
simuler les écoulements étudiés dans ce manuscrit. Ce coeur numérique est constitué par
le code Turb’Flow qui résout entre autres les équations de Navier-Stokes tridimensionnelles,
instationnaires, moyennées au sens de Reynolds (RANS), complétées par un modele de ferme-
ture turbulent a deux équations. Cette section introduira uniquement les éléments nécessaires
ala compréhension de la these. Pour avoir une description compléte du logiciel Turb’Flow, les
théses de Soulat [64], de Bron [8], de Smati [63] et d’Aubert [3] sont disponibles.

2.3.1 Les équations de Navier-Stokes moyennées

Le logiciel Turb’Flow résout les équations de Navier-Stokes tridimensionnelles, instation-
naires, moyennées au sens de Reynolds, pour un gaz parfait compressible [61, 62]. Elles sont
écrites dans le repere absolu et la viscosité laminaire du fluide est supposée constante ou
suivant la loi de Sutherland.

Le comportement d'un fluide newtonien visqueux et compressible est régi par les équa-
tions de Navier-Stokes, qui sont issues des principes fondamentaux de la mécanique et de la
thermodynamique. Ces équations regroupent les lois de conservation de masse, de quantité
de mouvement, d’énergie et la relation thermodynamique d’un gaz parfait. Cette modélisation
a plusieurs hypothéses importantes que I’on rappelle ici :
le fluide est newtonien : le fluide est considéré isotrope;

la pesanteur est négligée;
— le fluide comporte une seule phase;

le fluide est considéré comme un gaz parfait;

le gaz est considéré mono-atomique ou le degré de liberté interne de la molécule est non
excité (T =0K);
les déformations sont isovolume et isotrope.

De maniere a tenir compte des caractéristiques naturellement turbulentes de I'écoulement,
un traitement statistique est usuellement appliqué aux équations instantanées. La moyenne
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Chapitre 2. Simulation aérodynamique sur le compresseur CREATE

statistique fait émerger un terme de corrélation conduisant ainsi a un systeme mathématique
non fermé. L'équation d’évolution de ce terme fait elle-méme apparaitre des corrélations
d’ordre plus élevé, et ce processus se répéte a I'infini. Une modélisation est donc nécessaire
pour fermer le probléme. En utilisant I'hypothese de Boussinesq, le tenseur des contraintes de
Reynolds est exprimé comme une relation linéaire avec le tenseur des déformations moyennes
et la viscosité turbulente (isotropie). La fermeture de la turbulence consiste ainsi a faire la
meilleure évaluation en terme de viscosité turbulente afin de prendre en compte correctement
les échelles de temps et de longueur présentes dans les différentes zones de I’écoulement. Une
simple analyse dimensionnelle permet de voir que la viscosité turbulente peut étre obtenue
a partir de deux échelles caractéristiques. Parmi les diverses modélisations disponibles, le
modele de turbulence a deux équations de Wilcox est privilégié dans le logiciel Turb’Flow
[69, 70]. Il consiste a résoudre des équations de transport pour I'énergie cinétique turbulente
moyenne et le taux de dissipation spécifique, qui représentent respectivement les échelles de
vitesse (fluctuante) et de temps (décroissance des grandes structures). Wilcox a proposé une
évolution de son modele [71] mais 'implémentation de ce modeéle n’était pas encore validée
en début de thése et n’est donc pas utilisé. Enfin les équations RANS sont rendues adimension-
nelles pour ramener toutes les variables a un ordre de grandeur proche de I'unité et simplifier
le traitement des équations. Les équations RANS utilisées pour simuler le comportement du
fluide turbulent sont exprimées ci-apres :

Conservation de la masse

o = ¢ =
—+V-[pV]=0 2.1
5, VeVl 2.1)

Conservation de la quantité de mouvement

}

ap = — — = 13 -
—+V-|pVeV+pl——T7 | =0 2.2)
t R,
Conservation de I'énergie
OpE o 5 1 Nﬂt)-’:‘ > u»}]
— 4+ V| (pE+p) V- —{y|=+L|Ve+ T V—|u+—|Vki| =0 2.3
5 (PE+p) Re{y(Pr p, | Vet T Vol o (2.3)
De plus, on a les relations suivantes :
1 =
p = (y-1)|pE- Epv +pk (2.4)
=> - = - o o7 2 >
Tier = (A+At)v-V1+(p+pt)(v-v+v-v)—gReka (2.5)
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Equation de transport de k et

opk - » o
—3—+v-ka—(p+fi)Vk] - S 2.6)
ot Ok
S A O T
+V- V—lp+—|V = S 2.7
oL pw u o0 w o 2.7)
Avec:
1
Sk = —Pk—Ckpwk (2.8)
R
S L p opw?- 5 2.9)
= ——P - w” - .
w wlkRe k (Uzp p0V02 d
lp . - -
Cqs = =-=min(Vk-Vw,0) (2.10)
2w
et:
k 0]
= = —
Pr=1,+VV
akzg 0,=2.0
Cr=0,09 Con =32
Co, =5

A noter que le terme de production d’énergie cinétique s’écrit également sous cette forme :

> 0V;

=T, 2.11)

Py

La modélisation du probleme fluide qui vient d’étre présentée est résolue par le logiciel
Turb’Flow. Ce probleme est défini, dans un domaine physique continu et borné, par des
équations différentielles. Comme il n’existe pas de solution analytique a ces équations, le code
doit donc fournir une réponse approchée par résolution numérique. Pour cela, le domaine et le
systeme mathématiques sont discrétisés; c’est-a-dire que le systéme d’équations aux dérivées
partielles est remplacé par un systeme algébrique pour des variables calculées seulement
en un nombre fini de positions en espace et en temps. Plus la discrétisation est fine, plus
I'approximation obtenue sera proche de la solution continue. Il existe plusieurs possibilités
pour discrétiser les opérateurs différentiels. Le choix de la méthode numérique doit donc se
faire au regard du phénomeéne a représenter, tout en tenant compte de la complexité de mise
en ceuvre. Le cceur numérique de Turb’Flow est basé sur une formulation de type volumes
finis avec un stockage des variables aux nceuds d'un maillage structuré.

15



Chapitre 2. Simulation aérodynamique sur le compresseur CREATE

2.3.2 Ladiscrétisation spatiale

La discrétisation spatiale du logiciel repose sur une formulation par la méthode des vo-
lumes finis. L'idée de base de cette formulation est de découper le domaine en volumes
élémentaires contigus dans lesquels les équations différentielles sont intégrées. Les cellules
doivent étre assez petites pour que les propriétés de I'écoulement varient peu a l'intérieur de
chaque volume d’intégration. Cette approche présente de nombreux avantages. Tout d’abord,
elle est conservative, ce qui la rend naturellement adaptée a la résolution du probléeme. De
plus, les discontinuités, comme les ondes de choc ou de contact, sont traitées comme des
solutions faibles du probleme. En effet, bien que I'’écoulement puisse étre discontinu, les flux
a travers les surfaces des cellules d’intégration demeurent continus. Les flux convectifs sont
évalués par schéma centré (ordre 2 ou 4)ou décentré amont (ordre 1, 2 ou 3). Les flux visqueux
et turbulents sont calculés avec un schéma de différences finies au second ordre. Enfin, il
n'y a théoriquement pas de contrainte sur la taille et la forme des cellules du moment que
le maillage est assez fin pour capter les propriétés de I’écoulement. Toutefois, en pratique,
les distorsions du maillage influent sur la précision et le temps de calcul, ce qui impose
l'utilisation de mailles quasi-orthogonales.

Le dernier aspect de la discrétisation spatiale concerne la position des noeuds par rapport
aux cellules de calcul. Cette remarque n’a de sens que dans I’hypothése d'une modélisation
basée sur des volumes. Il existe dans ce cas deux maniéres distinctes de construire un volume
de contréle (figure 2.7). La premiére possibilité (droite) est de considérer que les nceuds sont
situés au centre des cellules de calcul (droite). Dans I'autre cas (gauche), les nceuds sont aux
sommets du volume de controle.

Dans le premier cas, la valeur des variables conservatives enregistrée au nceud est facilement
assimilable a la valeur moyenne de ces variables sur le volume de controle. Il faut interpoler
aux frontiéres du volume de contréle la valeur et les dérivées des variables conservatives.

Dans la second cas, la valeur moyenne des variables conservatives sur le volume de contréle
est évaluée a partir des valeurs enregistrées aux sommets du volume de contréle ce qui peut
introduire une erreur. Par contre, I'interpolation aux frontiéres du volume de contréle est plus
simple et plus précise que 'autre approche.

C’est la premiére méthode qui a été choisie au cours de la réalisation du logiciel Turb’Flow [3].
Actuellement la seconde est en train d’étre développée. Dans la suite de I’étude, le maillage
sera centré sur les nceuds.
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FIGURE 2.7 — Approches centré sur les mailles (gauche) et centré sur les nceuds (droite).

Apres la discrétisation en volumes finis, les équations RANS peuvent s’écrire de la fagon

suivante : s
NP |
— Fi &+ —F'|&—=|| =8 2.12
61’ 51 £2.¢3 l:ZI [ (E (é 2)] |El'§2'€3 ( )
Avec:
- /8 :lejacobien;
— t:letemps;

q: les variables conservatives (p, oV, pE, pk, pw) ;

&' :1a direction indicielle qui n'est pas tangente 2 la frontiére ;
— F:le vecteur du flux est défini de la fagon suivante F} - z-F},;
— F, :le flux convectif;

F, : le flux diffusif;

— §:le terme source qui regroupe les autres termes.

Ce systéme d’équations exprimé de maniére semi-discrete est résolu en utilisant des schémas
spatiaux et temporels.

Sauf mention contraire, le schéma spatial utilisé pour les simulations présentées dans le
manuscrit est le schéma décentré amont de Roe [55]. Il est en effet bien adapté aux écoule-
ments compressibles a haut nombre de Mach ou transsonique. Le schéma de Roe est un
schéma a différences de flux qui résout un probleme de Riemann approché a I'interface entre
deux cellules du domaine discrétisé. Il est robuste, précis et validé dans le cas d’études sur les
compresseurs [63]. Toutefois, il ne respecte pas la condition d’entropie, et peut conduire a des
résultats non-physiques (carbuncle a haut nombre de Mach, choc de détente [29]). Pour des
résolutions avec des ordres supérieurs a 2, lorsque I’écoulement présente de fortes discon-
tinuités (ondes de choc par exemple), il est important d’adjoindre au schéma une fonction
non-linéaire, appelée limiteur de flux. Ce dernier permet de détecter automatiquement les dis-
continuités de la solution et de prévenir les oscillations numériques en réduisant localement
au premier ordre la précision. Il existe plusieurs limiteurs possibles dans le logiciel Turb’Flow
et le choix est délicat car il conditionne le traitement des discontinuités et donc la qualité des
résultats. Pour information, les limiteurs de MUSCL et de SPL-1/3 [64, 68] seront les principaux
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Chapitre 2. Simulation aérodynamique sur le compresseur CREATE

utilisés. Une justification de ce choix sera apportée au moment de leur utilisation.

Dans le cceur du domaine, il n’est pas difficile de calculer la valeur moyenne au nceud car
toutes les informations sont connues. Par contre, a la frontiere du domaine (une paroi par
exemple), certains sommets du volume de controle, n’étant pas dans le coeur du domaine,
n’'ont pas de valeur évaluée par le calcul. Il faut donc interpoler les informations manquantes.
Il serait possible d’interpoler a partir des valeurs a I'intérieur du domaine uniquement mais
cela peut créer, dans des simulations instationnaires, un déphasage entre les points de fron-
tiére et les points a I'intérieur du domaine. La solution adoptée est d’étendre le domaine de
calcul en créant des plans appelés les plans supplémentaires, plus communément appelés
points fantdmes. Cette solution a pour avantage de garder la méme discrétisation spatiale.
Le nombre de plans supplémentaires dépend de 'ordre du schéma spatial. Dans le logiciel
Turb’Flow, ce nombre varie entre 1 et 2 méme pour les schémas d’ordre 4. La création des
plans supplémentaires, d'un point de vue du maillage, dépend des conditions limites. Dans
le cas d'un contact entre deux domaines de calcul, les plans seront copiés d'un domaine a
l'autre. Dans le cas d'une paroi, les points seront interpolés. Le traitement des champs aérody-
namiques aux conditions limites se fait soit avec des conditions géométriques de frontiére
soit avec des conditions aux limites physiques.

Pour la premiére possibilité, les valeurs sont copiées a une translation pres ou une transfor-
mée de Fourier dans le cas d'une simulation avec une partie mobile et une partie fixe (étage
de compresseur).

Pour la seconde, une condition aérodynamique doit étre imposée sur la frontiere. Dans le
code, cela est traduit par une contrainte externe lors de la résolution du systeme d’équations
différentielles RANS. Les relations de compatibilité [3] sont utilisées. Cela fait appel aux
propriétés hyperboliques de la partie convective des équations URANS. Les équations URANS
peuvent étre écrites sous cette forme :

) OF. 3 oF!
9 gqr Te - 15=0 2.13)
ar V81T e ];651

J#i

Les flux convectifs exprimés dans la somme sont définis le long de directions tangentes a la
frontiere. Ils seront traités de la méme maniere que les points internes du domaine.

Léquation 2.13 est projetée sur la surface caractéristique associée a ¢’ en la multipliant par
les vecteurs propres gauches L’ de la matrice jacobienne K' associée au flux F. pour obtenir
I’équation 2.14.

) OF | 3, oF!
L'— + 0 L4+ —<4+8|=0 2.14
5 V8 Lios ;65] (2.14)
Jj#i
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OF!,

i_
OrK'= 3784

a=1..5

Léquation 2.14 est reformulée :

Lia\/_ +LiKii\/_ +L iaings =0 (2.15)
5; V84 5ei gq 12X = .
Jj#i
Pour la suite, on pose wi= Liq :
o _, ;0 N N
— +A — "+ —<+8]=0 2.16
5, VEW aél\@w jZ:lafj (2.16)

j#i
Oi1 A’ est la matrice diagonale regroupant les valeurs propres A de K’ : A’L! = LK.

L équation 2.16 décrit le transport des variables caractéristiques w’ dans la direction ¢ a
la vitesse A'. Les valeurs propres de la matrice jacobienne K’ peuvent donc étre interprétées
comme les vitesses de propagation des ondes se déplacant normalement a la surface carac-
téristique. De plus, si A est strictement positif, 'onde sort du domaine, et il n’y a pas besoin de
modifier I'équation correspondante. Si A est négatif, I'onde est rentrante et on doit alors inclure
de nouvelles informations apportées par I'onde et donc remplacer les lignes correspondantes.

Le traitement temporel est effectué de la méme maniere que pour le reste du domaine.
Le traitement de I'information externe peut étre fait en imposant a tout instant la variation
temporelle B* () d'une grandeur physique B(q) :

B*(t)=B(q) (2.17)

Le terme B (q) de I'équation 2.17 est linéarisé en temps au premier ordre sur le temps il
(noté B*D) et on soustrait I’autre terme pris au méme instant :

0B

3vza V&4

5
gt _ gx(n+l) _ ) p(n)

at

At + O(At)}—B*(”“) (2.18)

La condition limite devant aussi étre vérifiée a 'instant t"*1, il en résulte I'équation suivante :

[ 0B ](")(3 1

i _ - (n)) _ p* (+n+1
5 zal 7vEa= g BB () 2.19)

Les équations 2.14 et 2.19 sont similaires dans la forme. Elles sont donc fusionnées pour
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obtenir I’équation 2.20 :

[Pli]%\/gq+[P2i] g_l;c"’igl;]é-"s :[p3"] (2.20)
j=1
J#i

Avec:

— [P!] est formée des lignes de L’ correspondant aux valeurs positives de A, les autres étant
remplacées par la forme linéarisée de la condition physique imposée B(q);

— [P?!] est formée des lignes de L’ correspondant aux valeurs positives de A, les autres
étant remplacées par le vecteur de ligne nul, car il n'y a pas de différentielle spatiale dans
I’équation 2.19;

— [P3] est un vecteur colonne rempli de zéros, exceptées les lignes associées a une valeur
négative de A’, qui contiennent I'erreur par rapport au niveau imposé (membre de droite
de I'équation 2.19).

Donc:
. [ i
P = 350 ] (2.21)
L 0vga
. [ i
P = A'>0 (2.22)
0
3i ' 0
p - B(@)-B"(0) (2.23)
L — At

C’est’équation ci-dessous, formellement proche de celle obtenue pour un nceud du ceeur du
domaine, qui est résolue en un nceud de la frontiere :

_F (51' _ %) 0 (2.24)

%\@w [P]”

+S}—[P3i]

[sz]{ji:l F£(§j+%

Les termes dans la direction ¢’ sont discrétisés de maniére décentrée depuis I'intérieur
du domaine, puisqu’ils sont associés a une information sortante. Ceci consiste a utiliser
I'expression complete du flux convectif mais en prenant un champ aérodynamique interpolé
depuis l'intérieur. Les termes tangents a la surface, les flux visqueux et les termes sources sont
quant a eux traités comme ils le sont dans le cceur du domaine. Linterpolation du champ
aérodynamique est différent en fonction de la condition. Pour une paroi adiabatique, le
vecteur vitesse est extrapolé, et la masse volumique et la pression statique sont symétrisées.
Pour une condition d’entrée/sortie, les variables conservatives sont extrapolées.
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11 existe un certain nombre de conditions aux limites physiques applicables dans le logiciel

Turb’Flow, en voici une partie :

— Frontiere libre : il s’agit de la condition d’entrée/sortie standard, plusieurs cas de figures
sont possibles selon que I'écoulement est subsonique ou supersonique;

— Paroi glissante adiabatique : le vecteur vitesse reste tangent a la surface et le flux de chaleur
estnul;

— Paroi adhérente adiabatique : le vecteur vitesse et le flux de chaleur sont nuls;

— Frontiere non-réflective : toute onde associée a une valeur propre négative est transformée
en une onde stationnaire en annulant sa vitesse, elle permet d’évacuer les ondes parasites.

Seulement la condition de frontiére libre en sortie subsonique va étre présentée. Les
autres conditions sont détaillées dans [64]. Avec cette condition, il n’y a qu'une valeur propre
négative. Léquation correspondante est remplacée par I'expression de la pression statique
afin d'imposer celle-ci sur le plan de sortie.

B(q)=Ps; = (y—l)[pE——sz] (2.25)
v

L _x‘f (2.26)

ovga VB | _, '
]
1

Pour résoudre completement les équations RANS, il faut aussi résoudre une discrétisation
temporelle pour obtenir la valeur des variables conservatives.

2.3.3 Ladiscrétisation temporelle

Un point important lors de la discrétisation des équations de Navier-Stokes est le choix
d’une discrétisation temporelle. Les équations URANS peuvent étre écrites de la facon suivante,
apres la discrétisation spatiale.

&\/Eq o =~ Rlg 2 ¢3 (2.27)
[T}

Ou R est appelé le résidu et comporte tous les termes S et F de 'équation 2.12.
Le traitement des termes temporels a déja fait 'objet de plusieurs études successives [64].
Le logiciel Turb’Flow a été concu pour simuler des écoulements instationnaires ; il peut aussi

traiter des problémes stationnaires. Pour simplifier la notation, les directions indicielles ¢’ ne
seront plus notées.
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2.3.3.1 Le cas stationnaire

Dans le cas d’'un écoulement stationnaire, il faut calculer les variables conservatives de
facon a ce que le résidu soit nul. Pour des raisons de stabilité, les dérivées temporelles sont
gardées pour trouver q"*! telle que la limite r}grolo (q"+1 - q") s’annule a partir des instants
discrets q”, q’*"!, ... D’un point de vue numérique, il existe deux possibilités :

— schéma implicite : la solution dépend de I'instant n + 1 créant une dépendance temporelle,
ce type de schéma permet un plus grand pas de temps mais demande la résolution d'un
systeme matriciel, consommateur de CPU et de mémoire;;

— schéma explicite : la solution de 'instant n + 1 dépend uniquement d’instants antérieurs, ce
type de schéma est simple et ne requiert pas beaucoup de ressources CPU ou mémoire, son
défaut principal est la nécessité d'un pas de temps assez petit pour s’assurer de la stabilité
du systeme numérique.

Pour le cas stationnaire, seuls les schémas explicites sont présentés.

Dans le logiciel Turb’Flow, les schémas explicites disponibles sont des schémas de Runge-
Kutta dérivés de celui proposé par Jameson et al. [30, 31]. Ces schémas permettent de calculer
I'instant 7+ 1 a partir de q" et de plusieurs sous-instants entre ces deux temps. La formulation
générale de ces schémas est la suivante :

n+l _ n

Q@ =9
1 _ At
qiﬁ— - qn —ax \/gnﬂ RO
+1 At
{ q; q"- Ak~ Ri-1 (2.28)
1 _ At
qz+ = q"-ap NGl Rp-1
qn+1 — q;17+1

Ou p représente le nombre de sous-pas total a chaque itération.
Dans cette formulation, le maillage est supposé indéformable, ce qui est compatible avec une
étude stationnaire.

Le logiciel Turb’Flow propose plusieurs schémas avec un nombre de sous-pas allant de 1 a 5.
Le nombre de sous-pas représente ’ordre du schéma en temps sauf pour les pas 4 et 5. Ces
deux schémas sont d’ordre 2. Il a été choisi d’augmenter le nombre de sous-pas en gardant
I'ordre a 2 pour améliorer la stabilité.

Reste a choisir le pas de temps, il y a deux possibilités : soit il est imposé tout en respectant
la stabilité du schéma, soit il s’adapte automatiquement a I’écoulement en imposant une
condition de type CFL* [3]. Le choix du pas de temps dans le premier cas étant évident (fixe),

4. Courant, Friedrischs, Levy.
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2.3. Résolution des équations URANS a l'aide du logiciel Turb’Flow

nous nous intéressons au second cas.

Dans un cadre général, la condition de type CFL est définie selon I’équation suivante :
Ax
At = (CFL) T (2.29)

Ou:
— Ax est une échelle de longueur (taille de maille) ;
— U représente le maximum de la vitesse physique de I'information.

Blazek [5] propose la formulation suivante, utilisée dans le logiciel Turb’Flow, pour les équa-
tions de Navier-Stokes :

V&
(AL+AZ+ A3+ C(AL+AZ+ A3V

At=(CFL) (2.30)

Avec:

— Al sont les rayons spectraux des matrices jacobiennes des flux convectifs associés aux
directions indicielles i, ce qui peut se percevoir comme la vitesse de convection;;

— Al sont les rayons spectraux des matrices jacobiennes des flux diffusifs associés aux direc-
tions indicielles i ;

- /g estlejacobien qui peut étre per¢u comme le volume de la maille

— Cestune constante fixée a 4.

En pratique, cette condition de type CFL stipule que la propagation de I'information numérique
% doit étre plus rapide que la propagation physique des ondes. Le pas de temps At entre
deux itérations est alors calculé en se basant sur le critére de CFL pour s’assurer de la stabilité.

De plus avec cette formulation le pas de temps ne dépend pas du maillage et peut étre calculé
pour chaque nceud. Le pas de temps local permet d’accélérer la convergence de la simulation
[64]. Cependant il est nécessaire pour stabiliser le calcul d’effectuer un lissage du pas de temps
local, c’est-a-dire de bloquer les grands écarts de pas de temps entre deux nceuds voisins.

2.3.3.2 Le cas instationnaire

Il y a deux possibilités pour traiter le probléme instationnaire de I’équation 2.27. La pre-
miere est de résoudre cette équation sans chercher a annuler le résidu R. Cela revient a calculer

de maniere explicite q"*+!

avec le schéma de Jameson (Equations 2.28). La seconde revient a
introduire un pas de temps fictif afin d’avoir une équation similaire a celle-ci 2.27 et d’avoir a

annuler un nouveau résidu.

Le choix entre les deux méthodes dépend des fréquences du probléme que I'on étudie. Pour
un probléme avec de faibles fréquences, il est conseillé d’utiliser la seconde méthode car cette
méthode permet d’augmenter le pas de temps. Cela impliquerait une diminution du nombre
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d’itérations et donc un gain en temps CPU.

Cependant, dans le cadre de I'étude la seconde solution est gardée car elle permet un couplage
plus facile avec la structure. En effet, la seconde méthode permet d’avoir une plage plus
importante sur le choix du pas de temps, ce qui nous permettra d’avoir le méme pas de temps
pour résoudre le probleme fluide et le probleme structure. Nous reviendrons en détail sur ce
point dans le chapitre 3.

La technique du double pas de temps® (DPT) consiste a introduire un pseudo-temps noté
T pour annuler un nouveau résidu noté R*. L'équation 2.27 est discrétisé selon un schéma
d’Euler décentré a trois points appelé schéma de Gear :

3(vEe)" -4 (vEa)"+(vBa)" _ .

2.31
2At ( )

Ou At est le pas de temps physique.
Ce schéma de Gear est d’ordre 2 en temps et implicite ; elle n’est valable que pour un pas de
temps At constant [22].

Le pseudo-temps 7 est introduit dans I’équation 2.31 pour avoir un résidu a annuler :

n+1i n+1 _3 (\/gq)ﬂ"'l _4(\/§q)ﬂ + (\/gq)ﬂ—l _Rn+1 —

V& q" =

-R* 2.32
ot 2At ( )

Léquation 2.32 est semblable a I’équation 2.27. 1l est possible de faire une résolution explicite
comme pour le cas stationnaire ce qui donne :

n+l,m+1l  _ +1,
q) — qn m
n+l,m+1  _ n+l,m At
{ 9 = q —ﬁk—\/ng,’;_l (2.33)
+1,m+1 _ n+l,m+1
qn m = q)

1 _ 7™ et A7 est le pseudo-pas de temps. Le

Ou m est défini de la facon suivante At = ™"
jacobien /g est supposé constant pendant la résolution sur le temps 7.
Le traitement fait dans le logiciel Turb’Flow n’est pas purement explicite. Un traitement

explicite donnerait cette équation (terme en rouge) :

qn+1,m+1 =qn+1,m
’ At [3(v@" (@ -4(vEQ)"+ (vED) " 2.34)
_ak\/gm-l AL +Rg-1

Dans le logiciel Turb’Flow, il a été décidé de rendre un peu «implicite » le schéma de Runge-

5. Dual Time Stepping en anglais.
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Kutta en écrivant I’équation 2.34 de cette maniere (terme en rouge) :

qn+1,m+1 — qn+1,m
‘ ar 3" (@p ™ -4(vEe) "+ (vED)" ! (2.35)
_ak\/gnﬂ AL +Rk—1

En réarrangeant I'’équation 2.35, I'’équation suivante est obtenue :

n+l,m+1 _

(I+ak‘;’—2;) (qk q"+1'm) =

AT
\/grwl

Car 3(@)””@)"“”4(@q)"+w§q)“+Rk_l] (2.36)

2At

Ou I est la matrice identité.
Les termes Sy et R;_, deI'’équation 2.33 sont donnés par les relations suivantes :

-1
Pr = (I+“k_3AT) ak (2.37)
2At
3 n+1 n+1,m_4 n+ n—1
R - (ve)™ (@ 2At(\/Eq) (vea) g 2.38)
| 1: Initialisation |

{
| 2:  Prédictiong™?! |(—
y

| 3 :Mouvementmaillage

|

|4: Résolution g+t

B Fin |

FIGURE 2.8 — Algorithme du double pas de temps dans le logiciel Turb’Flow.

Lalgorithme de résolution du double pas de temps dans le logiciel Turb’Flow est présenté
ala figure 2.8. Il se décompose en cinq étapes.

La premiere est un chargement d'une simulation stationnaire et une initialisation de I'instant
n—1 qui est pris égal a I'instant n.
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Chapitre 2. Simulation aérodynamique sur le compresseur CREATE

La seconde étape est une prédiction de la variable conservative q"*! a1'aide de I’équation 2.39.
Cette prédiction permet de gagner du temps de calcul en diminuant le nombre de sous-
itérations 1 [2].

3q? -4 n—1+ n-2
qn+1 :qn+ q q2 q (2.39)

La troisieme étape calcule la nouvelle position du maillage s’il y a un maillage mobile. Elle
calcule aussi le jacobien \/g"*!
fluide-structure, ces métriques proviennent de la déformation de la paroi calculée par les

et plus globalement les métriques. Dans le cas d'un couplage

résolutions des équations de la dynamique des structures.

La quatriéme étape est la résolution par le schéma de Runge-Kutta (Equation 2.33) des va-

n+1 et donc

riables conservatives. Il s’agit d'une résolution pseudo-stationnaire de la variable q
toutes les techniques d’accélération de convergence non consistantes en temps peuvent étre

appliquées.

Apres cette étape, la convergence des sous-itérations est testée. Pour sortir de la boucle, il y a
deux possibilités :

— soit on a atteint le nombre maximal de sous-itérations fixé par 'utilisateur;

— soit on a atteint la précision fixée par I'utilisateur.

La précision est calculée selon une norme infinie. Sila boucle de sous-itération est finie, le
temps physique ¢ est incrémenté ou la simulation est terminée (Etape 5).

La résolution d'un probléme instationnaire en DPT peut se voir comme la résolution d'une
somme de problemes pseudo-stationnaires ce qui implique qu’il est possible d'utiliser toutes
les techniques de calcul des problémes stationnaires comme par exemple le lissage de résidu.
Un autre avantage est le choix du pas de temps physique At. Cette technique permet de
l'augmenter de 2 a 4 ordres de grandeur par rapport a un calcul en simple pas de temps. Dans
le cas d'un compresseur axial du type de CREATE, il est possible de le fixer 2 107 s au lieu de
10710 5. Cependant, il faut noter que le temps CPU total de la simulation n’est pas forcement
plus petit avec une résolution en DPT. Le nombre de sous-itérations a effectuer pour assurer
une simulation suffisamment convergée peut-étre important et la simulation pourrait avoir
un temps CPU supérieur en DPT comparativement a celle en simple pas de temps. Il faut
également noter que le schéma de Gear résolue avec I'algorithme présenté perd son caractére
implicite. Il n’est plus inconditionnellement stable. Le dernier avantage de cette technique,
dans un contexte de couplage fluide-structure partitionné, va nous permettre de fixer un
pas de temps identique entre les simulations fluide et structure. Nous reviendrons dans le
chapitre 4 sur ce point.

Le double pas de temps modifie le traitement des conditions limites de la discrétisation
spatiale. Les conditions limites ne sont plus appliquées a la variable q avec le temps ¢ mais a
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la variable q"**! avec le pseudo-temps 7. Léquation 2.20 devient :

n+1
10 B ) AR i :
pli| = nHl (p2il =, ¢ +8* %= | p3 2.40
[P 57 (Ve [P G+ 2 5 [P*] (2.40)
J#i
Avec:
3 n+1_4 n+ n—1
5" g1, 3(vEd) (zx/ftq) (vgq) 2.41)
. Lt
Pl = 350 (2.42)
L o(vge)""
. [ i
p2i|l = A(l)>0 (2.43)
P3| = 0 2.44
= _B(qn+1)_B*(t) ( . )
AT

2.3.4 Quelques résultats avec le code Turb’Flow

Philit [49] a récemment utilisé le code Turb’Flow pour simuler un écoulement transsonique
dans une tuyere. Cette tuyere est utilisée par l'institut royal de technologie KTH pour étudier
I'interaction entre une onde de choc et une couche limite a I’aide d’'une bosse (Figure 2.9).

FIGURE 2.9 — Vue de la bosse dans la tuyere du KTH.

Une simulation stationnaire, turbulente (Modele de Wilcox), transsonique et tridimension-
nelle a été réalisée et comparée aux essais menés par Bron [8]. La figure 2.10 trace les lignes de
frottement obtenues par la simulation et par une visualisation a ’huile sur la bosse. L'écoule-
ment va d’en haut vers le bas. Deux types de décollements sont identifiables : un décollement
central et un décollement de coin. Londe de choc impacte la bosse avant son point d’inflexion.
Au pied de 'onde de choc se crée une structure classique en lambda. Les pertes induites par
I'onde de choc et la diminution de vitesse associée conduisent a ’apparition du décollement
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central. Ce décollement est prédit plus en aval de I'’écoulement par la simulation. Par contre le
point de réattachement est correctement prédit.

Décollement central

\

FIGURE 2.10 - Lignes de frottement a la paroi obtenues par la simulation (gauche) et par les
essais (droite) (Philit [49]).

Lécoulement est tri-dimensionnel. Les parois latérales créent un décollement de coin dont
I'un des foyers est visible sur la figure 2.10. La figure 2.11 permet de visualiser le foyer se
trouvant sur la paroi latérale. La position du foyer sur la bosse est correctement prédite
par la simulation. Les décollements de coin sont des structures que 1’on retrouve dans les
turbomachines et qu'’il est nécessaire de prédire correctement pour prendre en compte des
phénomenes aéroélastiques.

FIGURE 2.11 — Tourbillon de coin de la bosse du KTH (Philit [49]).

Philit a aussi utilisé le code Turb’Flow sur la 4° configuration de 1'Ecole Polytechnique
Fédérale de Lausanne (EPFL) (présentée au Chapitre 3) [49]. Il s’agit d'une turbine subsonique
(Figure 2.12) dont la simulation est réalisée avec un nombre de Mach de 0.285 en entrée.
La figure 2.13 est une coupe dans le plan aube-a-aube et le profil en fonction de la corde
du nombre de Mach isentropique. Les profils de Mach isentropique recalés se superposent
remarquablement aux données expérimentales. Lécoulement reste subsonique a 'intrados et
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les gradients de vitesses y sont plus prononcés en se rapprochant du bord de fuite. Une poche
extrémement proche du régime transsonique se développe sur I'extrados. En I'absence d’onde
de choc, I'essentiel des pertes se concentre dans I'établissement des couches limites a la paroi

et dans le sillage.

FIGURE 2.12 — Profil de I'aubage de la 4¢ configuration de I'EPFL monté sur son socle dans la
grille annulaire.

0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
Corde

FIGURE 2.13 - Coupe dans le plan aube-a-aube (gauche) et profil (droite) du nombre de Mach
(Philit [49]).

Le code Turb’Flow a été créé pour simuler des écoulements instationnaires, tridimen-
sionnels, turbulents, compressibles et transsoniques, et aussi permettre I'implémentation de
probléemes couplés fluide-structure. Il a déja été utilisé avec des résultats probants dans les
cas de turbomachine, d’écoulement transsonique, de prédiction de flottement a mouvement
imposé ... Il résout les équations URANS. La discrétisation spatiale est de type volumes finis
avec un maillage centré sur les nceuds et le traitement des conditions limites respecte les
propriétés hyperboliques de la partie convective des équations URANS. La discrétisation tem-
porelle des problémes stationnaires se fait a I’aide de schémas de type Runge-Kutta et celle des
problemes instationnaires peut se faire avec une discrétisation en DPT et un schéma de Gear.
Cette derniére technique est adaptée aux simulations couplées fluide-structure partitionnées.
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2.4 Simulation aérodynamique delaroue directrice d’entrée du com-
presseur CREATE

La roue directrice d’entrée (RDE) doit créer un écoulement analogue a celui qui serait
obtenu avec les étages précédents du compresseur réel, notamment avec une pré-giration de
I’écoulement.

Ottavy et al. ont étudié les incertitudes expérimentales et numériques sur le compresseur
CREATE [45]. IIs ont considéré quatre grandes familles d’incertitudes numériques : les erreurs
numériques (maillage, schémas numériques ...), la modélisation statistique des équations de
Navier-Stockes (RANS, URANS, LES ...), les conditions limites et la géométrie qui n’est jamais
identique entre les essais et la simulation. Par exemple pour une simulation, en imposant une
variation de 2° sur la condition limite de I’angle circonférentiel de I'écoulement dans le plan
d’entrée du premier étage, le débit de blocage augmente de 1,8% et la plage de fonctionnement
est réduite de 5 %. La variation imposée correspond a l'incertitude expérimentales de mesure
de cet angle. En conséquence, les simulations sur les étages du compresseur CREATE doivent
étre faites avec une approche méthodique et I’analyse des résultats numériques doit prendre
en compte les incertitudes numériques.

Les simulations de cette section seront toutes effectuées au point de fonctionnement
nominal du compresseur.

2.4.1 Pourquoi faut-il simuler la roue directrice d’entrée ?

Généralement, le plan d’entrée du domaine de simulation se situe au niveau du plan 25A et
le plan de sortie au niveau du plan 270 (figure 2.3). Les conditions limites de la simulation sont
reconstruites a partir des mesures de ces plans. Pour le plan 250, il s’agit, généralement, de la
pression totale, de la température totale et des angles de vitesse méridien et circonférentiel ;
pour le plan 270, la pression statique. La simulation doit prendre en compte la turbulence de
I'écoulement. Or il n'y a pas de données pour reconstruire les variables turbulentes du modele
de Wilcox ou d'un autre modele. Généralement la turbulence est considérée homogene avec
un taux compris entre 2 et 5 %.

La figure 2.14 trace la température totale mesurée dans le plan 250 en fonction de la hauteur
de veine. Ces valeurs proviennent de mesures faites dans le plan 250 qui ont été moyennées
dans la direction circonférentielle. Le profil de température est atypique. Il présente une
augmentation significative de plus de 6 K au niveau du pied de I'aube lié a une recirculation
d’air chaud. Dans ces conditions, le taux de turbulence ne peut-étre considéré constant selon
la hauteur de veine.

La figure 2.15 trace les iso-contours de la pression totale mesurée dans le plan 25A en
fonction de I'angle circonférentiel et de la hauteur de veine. Le sillage oblique de la RDE
apparait, ainsi que deux poches de pertes au moyeu et au carter. Les poches sont probablement
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FIGURE 2.14 - Evolution radiale de la température totale mesurée dans le plan 250.
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FIGURE 2.15 - Iso-contours de la pression totale mesurée dans le plan 25A

créées par le jeu en pied et par le pivot en téte de la RDE . L'inclinaison du sillage entre le
moyeu et le carter atteste d'un écoulement moyen non-homogene du moyeu au carter. Cette
non-uniformité de la pression totale doit se retrouver dans le taux de turbulence.

La non-uniformité de la turbulence de I’écoulement doit étre prise en compte pour simuler
correctement le premier étage du compresseur CREATE. La distance importante entre la RDE
et le rotor du premier étage permet d’admettre qu’il n'y a pas d’effet potentiel du rotor sur
la RDE. IL est donc possible de découpler la simulation de la RDE de celle du premier étage.
Ainsi une simulation entre les plans 250 et 25A doit étre réalisée afin de définir les bonnes
conditions limites dans le plan d’entrée de la simulation du premier étage.
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2.4.2 Stratégies de simulation

Dans cette sous-section, les spécificités géométriques et expérimentales de la simulation
vont étre présentées. La RDE possede une géométrie particuliére avec un pivot et des jeux
importants ainsi que des conditions limites d’entrée non-traditionnelles pour une simulation
de compresseur. Le domaine de sortie de la simulation est un convergent ce qui impose de
choisir convenablement la condition limite de sortie. Les solutions retenues et les hypothéses
sont les points clés de la stratégie de la simulation. Elles vont étre détaillées et commentées.

2.4.2.1 Prisesencompte parlasimulation des spécificités expérimentales et géométriques

La premiere spécificité est I'existence d'un pivot au carter et d'un jeu au moyeu. La RDE
est une roue qui peut, grace a un pivot, modifier 'angle d’entrée de 1'écoulement dans le
premier étage sur une plage de +5° (Figure 2.16). Ce pivot crée des jeux qui évoluent de facon
non-linéaire dans la direction de I'axe machine a cause de la courbure du carter et du moyeu.
Pour la configuration nominale de ’angle, les jeux ont été mesurés sur la machine montée
(Tableau 2.4) au bord d’attaque et au bord de fuite uniquement.

FIGURE 2.16 — Visualisation de la RDE avec son pivot.

‘ carter ‘ moyeu
026 | 0.85
144 | 131

Bord d’attaque
Bord de fuite

Tableau 2.4 — Tableau des jeux de la RDE (mm).

La mesure des jeux n'est pas évidente a cause de 'encombrement. Lincertitude sur la mesure
n’'est pas connue. Or, la simulation de I’écoulement est fortement influencée par les valeurs
des jeux. En effet, Riera [53] a montré qu'une variation d'un dixieme de millimétre modi-
fie I'inclinaison du sillage dans le plan 25A de quelques degrés. 1l faudra tenir compte de
I’approximation de cette modélisation.

Le pivot, visible sur la figure 2.16, crée un jeu au bord d’attaque et un jeu au bord de fuite. Une
représentation des deux jeux augmenterait énormément la taille du maillage et donc le temps
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CPU. Pour conserver les écoulements de jeux sans trop augmenter la taille du maillage, il a
été décidé de supprimer le mécanisme du pivot, c’est-a-dire de considérer un jeu sur toute la
corde de I'aube. Une aube dite «flottante » avec un jeu en téte et en pied d’aube est modélisée.
La figure 2.17 permet de visualiser cette modélisation. Cette figure représente le carter et le
moyeu en gris clair, I’aube en noir et des lignes de courant colorées par I'énergie cinétique
turbulente. Au niveau du carter (lieu du pivot), des lignes de courant passent de I'extrados vers
I'intrados sans étre déviées de leur trajectoire. Cette hypothése de modélisation géométrique
sera discutée lors de I'analyse des résultats.

carter

4
\

Ly

5
&\\

{
I
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A

moyeu

FIGURE 2.17 - Visualisation de I’aube « flottante ».

La deuxiéme spécificité réside dans la présence d'une recirculation d’air chaud qui arrive
en pied d’aube (Figure 2.18) en amont du plan 250. Elle occupe plus de 30 % de la hauteur de
veine, augmente localement la température totale de plus de 6 K (Figure 2.14) et présente un
fort taux de turbulence (pic a plus de 16 % sur la figure 2.19).

Comme le taux de turbulence a été mesuré al’aide d'un fil chaud par une seule plongée radiale,
il est supposé constant dans la direction de I’angle circonférentiel.

recirculation

===

FIGURE 2.18 — Recirculation d’air chaud en téte de la RDE.

La derniere spécificité concerne la géométrie de la veine a I'aval de la RDE. Le plan 25A est
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FIGURE 2.19 - Evolution radiale du taux de turbulence mesuré dans le plan 250.

situé au milieu d'un convergent(Figure 2.3). Il n'y a pas de pente au carter et celle du moyeu
est d’environ 20°. Ce convergent influence I'écoulement principal et I'écoulement secondaire.
La condition de sortie et la position du plan de sortie de la simulation doivent étre choisies
pour ne pas influencer les variables numériques dans le plan 25A. En conséquence, il a été
choisi de situer le plan de sortie de la simulation le plus proche possible du rotor du premier
étage (5 mm en amont). Bien que ce plan se situe toujours dans la partie du convergent ayant
une forte pente, il est situé a une distance de deux cordes de I’aube de la RDE et une corde du
plan 25A. Si le plan se trouvait plus loin dans la veine, il serait préférable de simuler le premier
étage avec la RDE. La condition de sortie devra étre choisie avec soin.

2.4.2.2 Présentation de la simulation de la roue directrice d’entrée

Le maillage a été réalisé avec le logiciel NUMECA. Il s’agit d'un maillage avec un bloc de
type O entourant 'aube et quatre blocs de type H pour la veine et pour les jeux un bloc de
type H entouré d'un bloc de type O. La figure 2.20 permet de visualiser le maillage de la veine.
Le tableau 2.5 donne les caractéristiques principales du maillage.

Nombre de points ‘ Y+ ‘ Orthogonalité minimum ‘ Ratio maximum
6078985 | 1 | 42° | 1,72

Tableau 2.5 — Spécification des maillages de la RDE.

La figure 2.20 montre une coupe dans le plan aube-aube du maillage de la RDE a mi-veine
sur laquelle les plans 250 et 25A sont représentés. Les différentes simulations seront réalisées
avec le logiciel Turb’Flow. Notre expérience du logiciel et du compresseur CREATE nous a
permis de réaliser un maillage qui assurera une bonne convergence des résidus des équations
de conservation, un résultat indépendant du maillage et une bonne résolution des couches
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limites ®. Le schéma spatial est celui de Roe ” avec le limiteur de MUSCL qui est symétrique,
sans lissage et compact. Le modéle de turbulence est le modele de Wilcox k — w avec un
limiteur de production d’énergie cinétique turbulente k. Les conditions limites imposées sont,
en entrée, la pression totale, la température totale, 'angle méridien et ’angle circonférentiel,
en sortie la pression statique avec un équilibre radial.

Plan 250 x1 x2 x3 Plan 25A
L

FIGURE 2.20 — Maillage dans le plan aube a aube de la RDE (1 point sur 2).

Pour les conditions limites d’entrée et de sortie de simulation, les mesures dont nous
disposons ne caractérisent pas les couches limites. Il faut faire des hypothéses pour avoir des
valeurs en paroi :

pour la pression statique : constante dans le couche limite ;
— pour la pression totale : égale a la pression statique en paroi;

pour la température statique : constante dans le couche limite ;

pour la température totale : égale a la température statique en paroi;
— pour I'angle méridien : égal a la pente de la paroi;

pour I'angle circonférentiel : nul en paroi;

pour le taux de turbulence : nul en paroi.

Les figures 2.21 a 2.25 présentent 1’évolution radiale des valeurs mesurées projetés sur le
maillage fluide avec les interpolations aux parois. Ces valeurs ont été moyennées selon la
direction circonférentielle.

6. Lavaleur de Y+ est comprise entre 1 et 5.
7. ordre 2 pour les variables conservatives et ordre 1 pour les variables turbulentes
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FIGURE 2.21 - Evolution radiale de la pression totale expérimentale dans les plans 250 et 25A.

Sur la figure 2.21, le niveau moyen de la pression totale chute légerement de 200 Pa entre
les plans 250 et 25A. En téte, le profil change et la chute est plus forte (environ 1000 Pa) ce
qui doit étre dii aux tourbillons provoqués par le pivot. La modification du profil en pied est
négligeable. Les tourbillons de jeux en pied ont moins d’'influence qu’en téte.

Sur la figure 2.22, les évolutions radiales de la température totale dans les plans 250 et 25A
sont similaires, ce qui signifie que la recirculation d’air chaud en amont de la RDE influe sur
I'écoulement traversant la RDE.

Sur la figure 2.23, I’angle méridien change fortement entre les deux plans ce qui résulte de
I’évolution de la veine.

La coupe aube-a-aube du maillage de la RDE (Figure 2.20) montre une forte déviation de
I’écoulement. Les mesures de ’angle circonférentiel entre les deux plans le confirment (Fi-
gure 2.24). L'écoulement tourne d’environ 28°.

Le niveau de pression statique (Figure 2.25) diminue fortement dans le plan 25A (environ
5000 Pa). La surface de la section de passage entre les plans 250 et 25A diminue de 16 % ce qui
signifie que le débit massique augmente. Le théoréme de Bernoulli permet donc d’expliquer
la diminution de niveau moyen de pression statique. Dans le plan 25A, le profil de pression
statique a une forme de « S » inversé. Pour I'obtenir numériquement, il faut étendre le domaine
de simulation au dela du plan 25A. Le domaine étendu suit la forme de la veine pour éviter
des erreurs numériques dues a la géométrie. Nous y reviendrons a la sous-section 2.4.2.4.

Le taux de turbulence mesuré dans le plan 250(Figure 2.19) sert a imposer la condition limite
en entrée sur I'énergie cinétique turbulente k. Plusieurs profils de condition limite sur le taux
de dissipation w vont étre testés pour permettre d’obtenir des résultats satisfaisants.
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FIGURE 2.22 - Evolution radiale de la température totale expérimentale dans les plans 250 et
25A.
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FIGURE 2.23 — Evolution radiale de I'angle méridien expérimental dans les plans 250 et 25A.
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FIGURE 2.24 — Evolution radiale de I’angle circonférentiel expérimental dans les plans 250 et
25A.
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FIGURE 2.25 - Evolution radiale de la pression statique expérimentale dans les plans 250 et
25A.
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2.4.2.3 Comment simuler un pic de turbulence ?

La plus grande difficulté de cette simulation est la prise en compte de la recirculation

d’air chaud en entrée qui génere un pic de turbulence massif. Une premiére simulation a
été lancée en fixant le taux de viscosité turbulent u; a 100 fois le taux de viscosité laminaire

(1,81 x 1075 Pa.s). La viscosité turbulente Uy etle taux de turbulence Tu sont définis par les
équations suivantes :

Tu

Ol U est la norme du vecteur vitesse.

pk

w

2k
3U?

(2.45)

(2.46)

La figure 2.26 représente le profil du taux de turbulence pour différentes positions axiales. Les
positions x; sont visibles sur la figure 2.20. A plus de 30 % de hauteur de veine, la valeur du
taux de turbulence se conserve quasiment avec I’axe machine. Cependant, pour une hauteur
de veine inférieure a 30 %, la valeur du taux de turbulence chute et rejoint quasiment la valeur
au centre de la veine. Le pic du taux de turbulence est ainsi difficile a propager de 'entrée du

domaine jusqu’au bord d’attaque de 'aube.

Plan Entrée Plan 250 x1 x2 x3
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90F N 4 90p 90 ) 4 90f 4 90k 1
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=
g 50 1 50 50 F 1 50 4 50 1
5
£ 40t 4 40t 40 + 4 40t 1 40t :
;V A\ N ‘\
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FIGURE 2.26 — Profil du taux de turbulence en fonction de différentes positions sur 'axe
machine.
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La figure 2.27 représente le taux de turbulence en fonction de 'axe machine pour différentes
positions de hauteur de veine. Pour une hauteur de veine de 89,5 %, le taux diminue de 19 %,
pour une hauteur de 49,6% de 4% et pour une hauteur de 9,7% de 72%. Pour les deux hauteurs
proches des parois, la décroissance de la turbulence continue apres le plan x3.

9,7% de hauteur de veine
201 I I I I

15" ~< :
10 Bk TS : - - -Simulation -

1.5 ===} -- mm - i e e e —

Tu (%)

0.5 - ~ ~ :

89,5% de hauteur de veine

!
Plan 250 x1 x2 x3
Axe machine

FIGURE 2.27 — Evolution du taux de turbulence en fonction de différentes hauteurs de veine.

La décroissance du taux de turbulence pour des modeles de turbulence a deux équations
est un phénomene qui a déja été observé et étudié [66, 58]. Ce probleme ne peut se résoudre en
modifiant des parametres de simulations comme le schéma spatial, les limiteurs, la condition
de type CFL. ... Le probléme provient de la fermeture des équations de Navier-Stokes utilisée
dans le modele de Wilcox pour modéliser des structures turbulentes.

La modélisation des structures turbulentes implique une décomposition du champ aérody-
namique A en une composante moyenne A et une composante fluctuante A’ selon I’équation
suivante :

AFZD=AFD+A 30 (2.47)

Ot la valeur moyenne ‘A est définie au sens de Reynolds AX, ) = % ffﬁz A(X, t+0)do, T étant

une échelle de temps caractéristique des fluctuations turbulentes.

Pour un écoulement compressible, il est possible de modifier 1égérement cette décomposition
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en introduisant la moyenne de Favre selon les équations suivantes :

AFZ D = AFRD+A"G 0D (2.48)
AR = w (2.49)
p(X, 1)

Les équations de Navier-Stokes sont moyennées au sens de Reynolds pour obtenir les équa-
tions RANS. La modélisation de la turbulence se fait en plusieurs étapes. Une des étapes

consiste a modéliser le tenseur — pl7" V" appelé le tenseur de Reynolds. Le logiciel Tur-
b’Flow utilise I'hypothése de Boussinesq qui considére que le tenseur de Reynolds est linéaire-
e (:—:,

ment relié au tenseur moyen des contraintes visqueuses AV -V I +u|(V -V + V. VT) selon

I'équation 2.50.

=, =, - == 5= S = 2_.=
-pV' oV :AIV-VI+pt(V-V+V-VT)—§ka (2.50)

Le dernier terme de ’équation 2.50 sert a garantir que la trace du tenseur de Reynolds est
proportionnelle a I’énergie cinétique turbulente k. De plus, les coefficients u; et A; vérifient
I'hypothese de Stokes (Equation 2.51). Chypothése de Boussinesq est souvent utilisée car elle
est simple a mettre en place et donne des résultats satisfaisants dans beaucoup de cas. Cette
hypothese suppose une turbulence isotrope.

3/1);+2/Jt:0 (2.51)

Spalart et Rumsey [66, 58] ont montré que cette hypothese d’isotropie est responsable de
cette décroissance de turbulence dans les domaines d’entrée des simulations RANS car 'hy-
potheése d’isotropie ne peut prédire une turbulence établie. Ils ont étudié ce phénomeéne pour
des cas de simulations en aérodynamiques externes. Leurs travaux permettent d’adapter les
modeles de turbulence k — € et k —w SST pour diminuer I'influence de la décroissance. Cepen-
dant, ces études sont difficilement transposables a des écoulements aérodynamiques internes
et n’ont jamais été utilisées pour simuler des ingestions non-homogenes. En conséquence,
plusieurs pistes vont étre étudiées pour permettre d’adapter le modele de turbulence de Wilcox
a notre étude.

La premiere piste explorée est d’augmenter la valeur de I’énergie cinétique dans le plan
d’entrée mais sans modifier les valeurs des variables conservatives. L'idée est d’obtenir le profil
du taux de turbulence des essais au niveau du bord d’attaque de I’aube dans la simulation. La
figure 2.28 trace le profil du taux de turbulence en fonction de différentes positions sur l’axe
machine pour différentes valeurs d’énergie cinétique k. Laugmentation de 'énergie cinétique
turbulente k par 2 et 5 ne change pas le profil du taux de turbulence dans le plan xs. Il n’est
pas possible d’augmenter plus I'énergie cinétique k car la viscosité turbulente augmenterait
beaucoup trop. Elle atteindrait des valeurs proches de fluide comme I'’eau. L'écoulement ne
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serait plus représentatif. Cette tentative arbitraire de changer le profil d’énergie cinétique ne

fonctionne pas.
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FIGURE 2.28 - Profil du taux de turbulence en fonction de différentes positions sur ’axe
machine pour différentes valeurs d’énergie cinétique k.

La deuxieme piste explorée est de modifier le profil de viscosité turbulente proportionnelle-
ment a la viscosité laminaire selon I'équation 2.45 dans le plan d’entrée de la simulation. Apres
avoir tenté de modifier le profil d’énergie cinétique turbulente, nous essayons de modifier
le second et dernier terme de la modélisation turbulente. La figure 2.29 représente le profil
du taux de turbulence pour différentes valeurs de viscosité turbulente dans le plan d’entrée
de la simulation. Laugmentation de la viscosité turbulente par 500 et 1000 permet de garder
la forme du profil du taux de turbulence dans le plan x3. Cependant, pour une hauteur de
veine inférieure a 5%, un pic de turbulence est créé par le modele de Wilcox. Ce pic n’est pas
physique. Pour une augmentation de 1000, ce pic atteint la valeur du pic di a la recirculation.

La figure 2.30 trace le profil de la viscosité turbulente pour différents niveaux de viscosité
turbulente dans le plan d’entrée de la simulation. Pour la simulation avec une viscosité
turbulente de 1000 x p;,,,, la viscosité turbulente est pour tous les plans supérieure a 10~2
ce qui signifie que I’écoulement n’est pas physique. En effet, cette valeur est supérieure a la
multiplication de la viscosité dynamique de Iair (de 'ordre de 2 x 10> 2 20°C) par le nombre
de Reynolds. Pour la simulation avec 500 x 1174, 1a viscosité turbulente est quasiment de 1072
dans toute la veine. Cette valeur est tres élevée pour simuler I'écoulement d'un gaz.

Pour une hauteur de veine supérieure a 30 %, une simulation avec une viscosité de 10 x 4,
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FIGURE 2.29 — Profil du taux de turbulence en fonction de différentes positions sur 1'axe
machine pour différentes valeurs de viscosité turbulente.

donne un profil de turbulence similaire des essais et une viscosité turbulente inférieure a
2 x 1074, Pour une hauteur de veine inférieure a 30 %, il faut au moins une viscosité turbulente
dans le plan d’entrée de 500 x y;,,,, pour conserver au mieux le pic de turbulence. Une idée
a été de créer un profil non-uniforme de viscosité turbulente dans le plan d’entrée. Cela
correspond aux courbes en cyan (x) sur les figure 2.29 et 2.30. Pour une hauteur de veine
supérieure a a 30 %, la viscosité turbulente est fixée a 10 x u;4,, ; et pour une hauteur de veine
inférieure a a 30 %, elle est fixée a 500 x y;,;;,. Cette solution permet de conserver, au bord
d’attaque de I'aube, le profil du taux de turbulence dans toute la veine et d’avoir un écoulement
possédant une viscosité turbulente réaliste dans la plus grande partie de I'écoulement.

La troisieme piste explorée est de garder le profil non-uniforme de viscosité turbulente
et d’'augmenter I'énergie cinétique turbulente k. La figure 2.31 trace le profil du taux de
turbulence en fonction de différentes positions sur I’axe machine pour différents niveaux de
viscosité turbulente et d’énergie cinétique turbulente. Le fait d’augmenter I'énergie cinétique
turbulente k dans le plan d’entrée permet de réduire le pic non-physique dans le plan x3
(hauteur de veine de 2 %).

La figure 2.32 trace la décroissance du taux de turbulence pour trois hauteurs de veine. Laug-
mentation de I'énergie cinétique turbulente k permet de réduire le phénomene de décrois-
sance en milieu de veine. Il y a une augmentation du taux de turbulence dans le plan x3 de
8,6 % pour la courbe bleue par rapport a la courbe rouge. Cependant, pour les pics en pied et
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en téte de veine, 'apport est important. Il y a une augmentation du taux de turbulence dans le
plan x3 en pied de 1,4 % pour la courbe bleue par rapport a la courbe rouge.

Sur la figure 2.33, la viscosité turbulente diminue dans le plan x3 avec cette augmentation
d’énergie cinétique turbulente k dans le plan d’entrée.

La solution avec une modification de viscosité turbulente en fonction du rayon et une

augmentation de I'énergie cinétique turbulente k de 5 fois est retenue.
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FIGURE 2.30 — Profil de la viscosité turbulente en fonction de différentes positions sur ’axe
machine pour différents niveaux de viscosité turbulente.
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FIGURE 2.31 — Profil du taux de turbulence en fonction de différentes positions sur 1'axe
machine pour différents niveaux de viscosité turbulente et d’énergie cinétique turbulente.
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FIGURE 2.32 — Evolution du taux de turbulence en fonction de différentes hauteurs de veine
pour différents niveaux de viscosité turbulente et d’énergie cinétique turbulente.
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FIGURE 2.33 - Profil de viscosité turbulente en fonction de différentes positions sur I’axe
machine pour différents niveaux de viscosité turbulente et d’énergie cinétique turbulente.

2.4.2.4 Influence de la condition de sortie

Généralement a la sortie d'un écoulement qui possede un fort angle circonférentiel, un
équilibre radial est appliqué pour imposer la pression statique. Les méthodes utilisant cet
équilibre permettent d'imposer une distribution radiale et/ou azimutale de pression statique.
Limposition d'une pression moyenne constante modifierait I’écoulement simulé. Les hy-
pothéses suivantes sont appliquées a I’équation de conservation de quantité de mouvement
(Equation 2.2) :

) oV =
— écoulement permanent : % ~0;

. . . P . >= =
— tension de contrainte visqueuse négligeable V1 ;. ~ 0.

La seconde hypothése ne peut-étre faite que dans le cas d'un écoulement sans aube et a-
xisymétrique. L'équation suivante est obtenue :

V- [pVeV]=-V. [p:f] (2.52)

Cette équation est projeté dans le repere cylindrique (1,6, x). La projection radiale donne :

pV, F)
—pvg)-V9+L-Vx:——p 2.53)

opV; 1 (aer
0x or

or " rl o0
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Ou:
— (V;, Vg, Vi) estla vitesse dans le repere cylindrique ;
— p estla pression statique.

Pour obtenir I’équilibre radial simplifié, les hypotheses suivantes sont faites :
— surface de courant cylindrique : V; ~0;
— écoulement axisymétrique : V;-(0) ~ 0.

La distribution radiale de pression est donnée dans le cadre de I’équilibre radial simplifié par
I’équation suivante :
V2
P op

2.54
r or ( )

La vitesse radiale étant connue, I'intégrale est facilement calculable.

Dans le plan 25A, la mesure de I'angle circonférentiel donne une distribution radiale qui
évolue autour de 30° et celle de la vitesse axiale autour de 110 m/s. La vitesse circonférentielle
Vp ne change pas de signe. La mesure de pression statique est visible sur la figure 2.40. La
distribution de pression suit la forme d'un «S » inversé. La pente de la pression s’annule
et s'inverse deux fois. L'équation 2.54 ne peut-étre pas appliquée a cet écoulement car un

. . . ,OVG2
changement de pente de la pression impose un changement de signe du terme —=**. Les
hypotheses de I'équilibre radial simplifiées ne sont pas applicables dans le plan 25A.

La vitesse radiale V, ne peut-étre nulle a I'intérieur du convergent et les tourbillons de jeux ne
permettent pas de supposer que I’écoulement soit axisymétrique car il conserve sa topologie
alintérieur du convergent. Dans le plan de sortie de la simulation, ces hypotheses ne peuvent
pas étre appliquées. Pour imposer une distribution radiale de pression statique avec un
équilibre radial, il faut considérer I'équation 2.53. La figure 2.34 représente la distribution
radiale de trois termes de I’équation 2.53 calculés a partir d'une simulation Turb’Flow de la
RDE dans le plan 25A. La courbe noire représente le gradient de pression statique. Le terme

1A L eqs . . oz o ~ . .
- pT" de I'équilibre radial simplifié n’a pas le méme profil et le méme niveau que le gradient

. apV; . . . .
de pression. En revanche, le terme g -~ -V, aen pied le méme profil et le méme niveau que le

gradient de pression. Le rajout de ce terme dans I'équilibre radial améliorerait I'imposition du
profil de pression en pied de veine, mais pas en téte.

Plus généralement, le terme pV - [‘7 ® ‘7] doit étre pris en compte pour avoir un profil de
pression statique similaire a celui des essais. En conséquence, il faudrait évaluer le terme
pV- [‘7 ® ‘7] dans le repére cylindrique. Or le logiciel Turb’Flow résout les équations dans le
repére cartésien, cette méthode nécessite le calcul d'un nouveau terme.

Une autre méthode basée sur la distribution radiale de pression a été choisie. Elle consiste
a supposer que le gradient de pression statique ne varie pas entre le plan de sortie de la
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Hauteur (%)

FIGURE 2.34 — Profil de trois termes de I'équation 2.53 sur la hauteur de veine a partir d'une
simulation Turb’Flow dans le plan 25A.

simulation et trois plans en amont de la sortie :

9 (ap)~0<:>a—p

ox\or or

op

~ (2.55)
Plandesortie or Plandesortie—3

La figure 2.35 représente les profils des gradients de pression sur les plans 25A, 25A moins 1
plan et 25A plus 1 plan (gauche) et 'erreur par rapport au gradient du plan 25A (droite). Les
écarts entre les gradients sont inférieurs 0,05 % sur quasiment toute la hauteur de veine ; sauf
en pied, 'écart reste inférieur a 0,5 %. Lhypothese de I'équation 2.55 est valable.

La condition de sortie est composée de deux informations : une valeur de pression statique
moyenne qui nous permet de fixer le débit et le gradient de pression trois plans en amont de
la sortie qui permet de garder la topologie de I'écoulement.

2.4.2.5 Conclusion sur les choix

Dans cette sous-section, les spécificités de la simulation ont été présentées ainsi que les
solutions qui ont été choisies. Ainsi le pivot de la RDE ne sera pas pris en compte. L'aube
sera considérée comme flottante avec un jeu en pied d’aube et un en téte d’aube. Cette
modélisation risque de modifier 'écoulement du tourbillon de jeu au moyeu. La recirculation
turbulente d’air chaud va étre modélisé avec le modéle de Wilcox. Ce modeéle n’a pas été congu
pour simuler des écoulements de ce type. Une modification des conditions limites dans le plan
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FIGURE 2.35 - Profil du gradient de pression dans les plans proches du plan 25A (gauche) et de
I’écart par rapport au plan 25A (droite).

d’entrée de la simulation permet de garder le profil de turbulence au moment de I'impact avec

l'aube. La viscosité turbulente est fixée en fonction de la viscosité laminaire et son profil n'est

pas uniforme. L'énergie cinétique turbulente est augmentée pour améliorer le comportement

de I’écoulement. Pour les conditions limites de sortie, la pression statique sera imposée par

une valeur moyenne et le gradient de pression trois plans avant le plan de sortie.

2.4.3 Analyse des résultats

Dans cette sous-section, nous allons analyser et comparer deux simulations avec les ré-

sultats des essais. Il y a une simulation présentée a la sous-section 2.4.2.3,notée simulation

TNH?, et une simulation avec un taux de turbulence homogene de 2% dans le plan d’entrée,

notée simulation TH°.

8. Turbulence Non-Homogene

9. Turbulence Homogéene
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2.4.3.1 Analyse méridienne dans le plan 25A

Les mesures présentées dans cette section ont été réalisées avec des sondes stationnaires
5 trous et un thermocouple sur une période de 22,5°, soit un seizieme de la circonférence
de la machine ce qui correspond a la périodicité du premier étage et de la RDE, et avec une
résolution azimutale de 0,4°. Les mesures et les résultats de simulation présentés sont des
profils radiaux obtenus par une moyenne spatiale azimutale. Les valeurs des simulations sont
obtenues par des moyennes pondérées par la surface pour la pression statique, et par le débit
massique pour la pression totale, la température totale, 'angle circonférentiel et 'angle radial.

Les courbes 1égendées par une turbulence non-homogene correspondent a la solution retenue
dans la sous-section 2.4.2.3 (simulation TNH), et celles 1égendées par une turbulence ho-
mogene correspondent a une simulation lancée sans prendre en compte les mesures de
turbulence dans le plan 250 (simulation TH). La valeur du taux de turbulence est de 2 % et
indépendante de I'angle circonférentielle et de la hauteur de veine.

100 - = T T

90

80
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+ Essais
Turbulence homogene
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1 0 . . . -

T
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FIGURE 2.36 — Profil de la pression totale méridienne dans le plan 25A.

La figure 2.36 trace le profil de la pression totale méridienne dans le plan 25A (plan aval de
la RDE). Entre 40 et 70 % de hauteur de veine, les résultats des simulations correspondent aux
résultats des essais. En dehors de cette zone, les simulations ne recollent pas aux essais et sont
différentes entre elles. La courbe de la simulation TNH a un profil plus proche de celle des
essais surtout dans la zone inférieure a 40 % de hauteur de veine. Au dessus de 70 % de hauteur
de veine, les deux simulations présentent un pic de pression absent des résultats de mesure.

La figure 2.37 trace le profil de la température totale méridienne dans le plan 25A. En
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FIGURE 2.37 - Profil de la température totale méridienne dans le plan 25A.

dessous de 60 %, les deux simulations retransmettent bien les essais. Au-dessus de 70 %,
la température prédite par les simulations est légérement supérieure a celle des essais. La
simulation apporte de I'énergie. Avec le pic de pression totale dans cette zone, il semble que la
simulation ne provoque pas assez de pertes. Cela pourrait provenir de la non-prise en compte
du pivot qui est remplacé par un jeu uniforme.

La figure 2.38 trace le profil de 'angle circonférentiel méridien dans le plan 25A. Dans la
zone de 40 a 70%, les simulations donnent des résultats trés proches des essais. Les simulations
sont en accord partout sauf :

— vers 30 % de hauteur de veine : les trois profils sont différents, c’est aussi le cas la pression
totale, la simulation TH est la plus éloignée des essais;

— vers 85% de hauteur de veine, 'angle prédit par les simulations est inférieur a celui des
essais (0,5°);

— 10% de hauteur de veine, le pic est pris en compte par les simulations mais il est plus élevé
(25°).

Ces différences en téte et en pied peuvent s’expliquer par la modélisation géométrique des

jeux. Au carter, le pivot est remplacé par une aube flottante. Le jeu est pris constant au carter

et au moyeu, alors que sur la machine il évolue en fonction de I'angle circonférentiel.

La figure 2.39 trace le profil de I'angle radial méridien dans le plan 25A. Les simulations
redonnent bien les résultats des essais. Les valeurs a 0 et 100 % de hauteur de veine correspon-
dent aux valeurs de la pente au moyeu et au carter.
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FIGURE 2.38 — Profil de I'angle circonférentiel méridien dans le plan 25A.

La figure 2.40 trace le profil de la pression statique méridienne dans le plan 25A. Les deux
simulations donnent une forme en « S » inversé comme pour les essais. Le choix de la condition
de sortie de la simulation semble correct. Cependant le niveau de pression moyen est différent
pour les trois profils. La simulation TH a une pression statique moyenne adimensionnée de
0,99956 pour un débit moyen de 11,76 kg/s (0,4 % d’erreur par rapport au débit des essais).
La simulation TNH a une pression statique moyenne adimensionnée de 1,00121 pour un
débit moyen de 11,67 kg/s (0,3 % d’erreur par rapport au débit des essais). Les valeurs de la
pression statique moyenne sont adimensionnées par la valeur de la pression statique moyenne
numérique imposée dans le plan de sortie.

Les deux simulations ont été recalées en débit en modifiant la valeur de pression statique
moyenne dans le plan de sortie. Lerreur par rapport au débit des essais est tres faible mais peut
expliquer I'écart du niveau moyen de pression statique. En utilisant la relation de Bernoulli, il
est possible de recaler les courbes sur le méme débit (11,71 kg/s). Le résultat est visible sur la
figure 2.41. Cette technique est aussi appliqué aux résultats des essais. L'échelle des abscisses
n'a pas été changée entre les deux figures. Les deux simulations donnent le méme résultat sauf
pour une zone autour de 30 % de hauteur de veine comme pour la pression totale et I’angle
circonférentiel. Il y a toujours un écart de niveau avec les essais mais celui-ci est réduit par le
recalage en débit.

Les hypotheses des relations de Bernoulli ne sont pas applicables dans ce cas. Nous avons
utilisé ces relations uniquement pour montrer qu’'un écart faible sur le débit peut entrainer
une différence sur le niveau moyen de pression statique de plusieurs centaines de pascal.
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FIGURE 2.39 - Profil de I'angle radial méridien dans le plan 25A.

De plus, les mesures de pression statique (essais) sont corrélées par 'angle radial !°. La courbe
magenta (figure 2.42) est obtenu en modifiant '’angle radial par 'angle obtenu par une simula-
tion de Riera [54] (figure 2.42) et en recalant en débit avec les relations de Bernoulli. Riera a
simulé I'écoulement traversant la RDE et le rotor du premier étage. Il s’agit d'une simulation
RANS avec le modele de turbulence k —e. Il utilise les mémes conditions d’entrée que la simu-
lation TH. Par contre, le jeu au moyeu est différent d'un millimétre environ. Pour rappel, le jeu
que nous utilisons a été mesuré sur la machine avec une incertitude de mesure non-quantifiée
et nous ne tenons pas compte de son évolution selon I’angle circonférentiel.

Dans la zone inférieure a 40 % de hauteur de veine, la différence entre les angles atteint 2° ce
qui entraine dans le calcul de pression statique un écart de 300 Pa. La fiabilité du profil de
pression statique des essais dépend de la mesure de I'angle radial. Hors les expérimentateurs
ne peuvent pas nous assurer que la mesure de ’angle est fiable, notamment prés du moyeu.

Linfluence de I'angle radial et du débit est importante dans le tracé du profil de la pression
statique méridienne. Une analyse et une comparaison des simulations avec les essais doit
étre faite avec réserve. Nous pouvons simplement dire que les simulations donnent un profil
comparable a celui des essais en forme mais dont le niveau semble étre différent.

10. Les relations sont fournies par le fournisseur des sondes.
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FIGURE 2.40 - Profil de la pression Statique méridienne dans le plan 25A.
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FIGURE 2.41 - Profil de la pression statique méridienne dans le plan 25A recalée en débit.
Essais : pression statique corrélée par I’angle radial méridien mesuré.
Essais Angle : pression statique corrélée par I'angle radial méridien obtenu par Riera [54].
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FIGURE 2.42 - Profil de I'angle radial méridien dans le plan 25A.
Riera : Résultat de simulation obtenu par Riera [54].

2.4.3.2 Analyse de la structure de 'écoulement dans le plan 25A

Les comparaisons des profils méridiens ont révélé des écarts a différentes hauteurs de
veine entre les essais et les simulations. Dans cette sous-section, nous allons comparer et
analyser des iso-contours dans le plan 25A, issus des mesures et des simulations avec un taux
de turbulence homogene et non-homogene dans le plan d’entrée. Nous nous appuierons
aussi sur les résultats en trois dimensions issus des simulations.

Le figure 2.43 trace les iso-contours de la pression totale dans le plan 25A pour les deux
simulations et les essais. Le cadre noir correspond au domaine des mesures expérimentales.

Les sillages issus des simulations ont la méme inclinaison que celui issu des essais. Cependant
les pertes sont plus importantes pour les simulations. Ce résultat est conforme a I’analyse sur
les profils méridiens de pression totale. Les profils sont identiques entre 40 et 70 % de hauteur
de veine. Au bord de fuite de I'aube de la RDE, le sillage n’est pas oblique. Dans le plan 25A,
le sillage devient oblique car il y a un gradient de vitesse circonférentielle qui s’est établi. La
figure 2.38 montre que le profil de I'angle circonférentiel varie de 5° entre le carter et le moyeu
ce qui correspond a une variation de 15 m/s pour la vitesse circonférentielle. Par rapport a la
vitesse axiale, il s’agit d’'une variation supérieure a 10 %.
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FIGURE 2.43 — Comparaison calculs-essais des iso-contours de pression totale dans le plan
25A selon la hauteur de veine et I'angle circonférentiel.
Cadre noir : surface essais.
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FIGURE 2.44 — Visualisation des tourbillons de jeu de I'aube de la RDE au carter.
Tourbillons colorés par I'hélicité - Aube en noir - Pression totale dans le plan 25A (échelle
identique a la figure 2.43) - Simulation TNH.

56



2.4. Simulation aérodynamique de la roue directrice d’entrée du compresseur CREATE

La poche de pertes au carter qui forme un «9» (environ 95 % de hauteur de veine pour les
essais) est due aux tourbillons de jeu de 'aube de la RDE. La figure 2.44 permet de visualiser
ces tourbillons pour la simulation TNH. Sur cette figure, 'aube de la RDE est en noir, le plan
25A est représenté avec des iso-contours de pression totale (I’échelle est la méme que celle
de la figure 2.43) et les lignes de courants sont colorées par I'hélicité. La poche de pertes est
composée de deux tourbillons de jeu qui n’ont pas la méme valeur d’hélicité :

— celui avec une valeur élevée provient du bord d’attaque, il s’agit d'un tourbillon secondaire ;
— celui avec une valeur proche de 0 est le tourbillon de jeu principal.

FIGURE 2.45 - Visualisation des tourbillons de jeu au bord d’attaque de 'aube de la RDE au
carter.

Tourbillon principal en rouge et tourbillon secondaire en blanc - Iso-contours de pression
statique sur la peau de I'aube (variation de 9200 Pa) - Simulation TNH.

La figure 2.45 est un agrandissement de la figure 2.44 centré au bord d’attaque de I'aube.
L'aube est colorée par des iso-contours de pression statique (variation de 9200 Pa). Les lignes
de courant blanches forment le tourbillon secondaire et les rouges le tourbillon principal. Les
lignes de courant proches de 'aube (blanches) suivent I'’écoulement de fuite. Cet écoulement
de fuite est soumis a un fort gradient de pression qui le fait décoller.

Le tourbillon principal se développe sur quasiment toute la corde de I'aube (figure 2.44). La
figure 2.46 comme pour la figure 2.44 permet de visualiser les tourbillon de jeu de ’aube
de la RDE au carter. Les lignes de courant sont colorées comme sur la figure 2.45. Le plan
perpendiculaire au bord de fuite trace des iso-contours de I'hélicité. Une partie du tourbillon
se trouve pris dans le tourbillon de passage (zone bleue) qui tourne dans le sens inverse du
tourbillon de jeu sortant de I'aube (zone rouge). Cette partie du tourbillon va étre séparée du
tourbillon principal. Elle va aussi changer de sens de rotation. Sur la figure 2.44, les lignes de
courant qui lui correspondent ont une couleur verte ce qui signifie que I'hélicité a fortement
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diminuée et va certainement changer de signe. Dans le plan 25A, cette partie du tourbillon
principal va former la barre du «9 ». Lautre partie du tourbillon va interagir avec le tourbillon
qui a décollé au bord d’attaque pour en former un seul dans le plan 25A (partie haute du « 9 »).

Les pertes au carter dues aux tourbillons sont prédites a I'identique par les deux simulations.
Dans cette région, il n’y a pas de différence sur les conditions limites d’entrée de la simulation.
Par contre, les simulations augmentent les pertes par rapport aux essais. Il faut noter que la
position de la poche de pertes n’est pas prédite correctement par les simulations par rapport
aux essais. Pour les simulations, elle se situe entre 85 et 90 % de hauteur de veine; pour les
essais elle est au dessus de 90 %. Le fait de ne pas simuler le pivot et de le remplacer par un jeu
peut expliquer cet écart de localisation.

Les pertes au moyeu se divisent en deux parties pour les simulations : la partie bleu foncée
proche moyeu et la partie vert-cyan proche sillage (figure 2.43). La poche de pertes proche
du moyeu se retrouve sur les résultats des essais. Pour les trois iso-contours, elle est située
au méme endroit. Elle est plus prononcée et s’étale plus pour la simulation TNH. Pour la
simulation TH, elle est moins forte et moins étalée que les essais. Par contre, la simulation
TNH prédit des pertes dans le sillage vers 30 % de hauteur de veine qui n’apparaissent pas
dans les essais et qui sont beaucoup moins prononcées pour I'autre simulation. Pour rappel,
les résultats numériques des profils de pression totale (figure 2.36) et de I'angle circonférentiel
(figure 2.38) donnent aussi des résultats différents entre eux.
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FIGURE 2.46 — Visualisation des tourbillons de jeu au bord de fuite de I'aube de la RDE au
carter.

Tourbillon principal en rouge et tourbillon secondaire en blanc - Iso-contours d’hélicité sur
un plan au bord de fuite de la RDE - Aube en noir - Simulation TNH.

Comme pour la poche de pertes au carter, les poches de pertes au moyeu proviennent des
tourbillons de jeux. La figure 2.47 visualise ces jeux pour la simulation TNH. L'aube de la RDE
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FIGURE 2.47 - Visualisation des tourbillons de jeu de I'aube de la RDE au moyeu.
Tourbillons colorés par I'hélicité - Aube en noir - Pression totale dans le plan 25A (échelle
identique a la figure 2.43) - Simulation TNH.

est en noir. La plan 25A représente des iso-contours de la pression totale avec la méme échelle
que celle de la figure 2.43. Les lignes de courant sont colorées par I'hélicité. Comme pour les
tourbillons au moyeu, il y a deux structures qui viennent créer les poches de pertes dans le
plan 25A. Les deux structures tourbillonnaires ne tournent pas dans le méme sens. L'hélicité
n’a pas le méme signe.

Le tourbillon proche moyeu (ligne de courant bleu) provient d'un tourbillon secondaire qui
est créé et qui décolle des le bord d’attaque. Le tourbillon proche sillage (ligne de courant
verte et rouge) provient du tourbillon de jeu principal qui décolle vers 75 % de corde.

La figure 2.48 est un agrandissement de la figure 2.47 centré sur le bord d’attaque de 'aube de
la RDE. L'aube est colorée par des iso-contours de pression statique (variation de 9200 Pa). Le
tourbillon créant la poche de pertes proche moyeu est coloré en blanc; et celui créant la poche
de pertes proche sillage en rouge. Les lignes de courant proches de I'aube (blanches) suivent
I'écoulement de fuite. Cet écoulement de fuite est soumis a un fort gradient de pression qui le
fait décoller. Les lignes de courant plus éloignées de I’aube (rouge) créent le tourbillon de jeu
principal qui se développe sur 75 % de corde avant de décoller.

La figure 2.49 comme pour la figure 2.47 permet de visualiser les tourbillon de jeu de I'aube de
la RDE au moyeu. Cette figure est centrée sur le bord de fuite de I'aube. Les lignes de courant
sont colorées par I'hélicité. Le plan inter-aube situé pres du bord de fuite de 'aube de la RDE
trace des iso-contours de I'hélicité. Le tourbillon de jeu principal est pris dans le tourbillon de
passage (zone rouge des iso-contours). Le tourbillon de passage et le tourbillon principal de
jeu tournent dans le méme sens. Le tourbillon de passage va empécher les deux tourbillons
de jeu d’interagir ensemble et va déplacer le tourbillon principal vers une hauteur de veine
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FIGURE 2.48 — Visualisation des tourbillons de jeu au bord d’attaque de 'aube de 1a RDE au
moyeu.

Tourbillon principal en rouge et tourbillon secondaire en blanc - Iso-contours de pression
statique sur la peau de 'aube (variation de 9200 Pa) - Simulation TNH.

d’environ 30 % dans le plan 25A.

La figure 2.50 trace des iso-contours de pression statique sur la peau de I’aube au niveau du
jeu au moyeu pour les deux simulations. L'échelle de pression varie de 9200 Pa. La simulation
TNH a une zone de forte pression (rouge) plus grande que I'autre simulation. L'écoulement
de fuite est soumis a un gradient de pression élevé sur une plus grande longueur de corde.
La tourbillon secondaire avec la simulation TNH est plus grand ce qui explique que la poche
de pertes proche moyeu soit plus forte pour cette simulation (figure 2.43). Le gradient de
pression au bord de fuite est identique pour les deux simulations donc le tourbillon de jeu
principal décolle au méme endroit. Le tourbillon principal pour la simulation TNH va avoir
un tourbillon plus petit car il se forme sur une plus petite longueur de corde.

La figure 2.51 trace des iso-contours de I'hélicité dans un plan proche du bord de fuite pour
les deux simulations. Le tourbillon de passage de la simulation TNH (droite) est moins fort
qu’avec I'autre simulation. Il va donc moins dévier le tourbillon de jeu. La figure 2.52 montre
I'impact des tourbillons dans le plan 25A. Les iso-contours tracés dans le plan 25A correspon-
dent a la pression totale pour la simulation TNH. Les tourbillons secondaires impactent au
méme endroit ce qui n’est pas le cas des autres. Le tourbillon pour la simulation TNH est
moins translaté selon I’angle circonférentiel ce qui correspond bien a la comparaison sur les
tourbillons de passage. La forme moins prononcée de la poche de pertes proche sillage vient
d’une interaction moins forte entre le tourbillon de passage et le tourbillon principal de jeu.

La prise en compte de la recirculation d’air chaud et du pic de turbulence dans le plan d’entrée
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2.4. Simulation aérodynamique de la roue directrice d’entrée du compresseur CREATE

améliore grandement les résultats de la simulation. Il faut noter que le taux de turbulence qui
atteint 'aube est inférieur a celui des essais (figure 2.31) et que le taux de dissipation a été
augmenté dans la région de la recirculation pour minimiser la décroissance de la turbulence.
Avec un modele de turbulence qui prendrait en compte correctement la recirculation, les

résultats seraient meilleurs.
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FIGURE 2.49 — Visualisation des tourbillons de jeu au bord de fuite de 'aube de la RDE au

moyeu.
Tourbillon principal en rouge et tourbillon secondaire en blanc - Iso-contours d’hélicité sur
un plan au bord de fuite de la RDE - Aube en noir - Simulation TNH.

FIGURE 2.50 — Iso-contours de pression statique sur la peau de 'aube au moyeu.
TNH : Turbulence Non-Homogene - TH : Turbulence Homogene.
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FIGURE 2.51 — Iso-contours d’hélicité au bord de fuite de I'aube de la RDE pour une simulation
avec une turbulence non-homogene et lignes de courant pour les deux simulations.
TNH : Turbulence Non-Homogene - TH : Turbulence Homogeéne.

Plan 25A
Pression Totale

FIGURE 2.52 — Visualisation de I'impact des tourbillons de jeux dans le plan 25A.
TNH : Turbulence Non-Homogeéne - TH : Turbulence Homogene - Iso-contours de pression
totale pour la simulation TNH (échelle identique a la figure 2.43).
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La figure 2.53 trace les iso-contours de la température totale dans le plan 25A. L'influence
de la recirculation est toujours visible. Par contre, dans le plan d’entrée de la simulation, la
température totale est indépendante de 'angle circonférentiel. Dans le plan 25A, ce n’est plus
le cas. Les iso-contours de température totale montrent deux poches d’air chaud qui se situent
au méme endroit que les poches de pertes de pression totale. Les tourbillons de jeu captent la
chaleur et la convecte. Les simulations prédisent des pics qui montent jusqu’a 40 % de hauteur
de veine alors que pour les essais les pics vont jusqu’a 30 %. La simulation TH prévoit des pics
plus intenses vers 30 % de hauteur de veine ce qui est prévisible car dans cette simulation le
tourbillon principal de jeu est plus fort. La simulation TNH a une dissipation spécifique qui a
été augmentée artificiellement dans la zone inférieure a 30 % de hauteur de veine qui explique
les poches plus larges.
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FIGURE 2.53 — Comparaison calculs-essais des iso-contours de température totale dans le plan
25A selon la hauteur de veine et I’angle circonférentiel.

Cadre noir : surface des essais.

Echelle de température : variation de 5°C.

La figure 2.54 trace les iso-contours de I'énergie cinétique turbulente pour les simulations
uniquement. I'image centrale représente les iso-contours de la différence des énergies ciné-
tiques des deux simulations. La simulation TH ne fait apparaitre que les pertes dues au sillage
et aux tourbillons des jeux. L'autre simulation a un niveau du taux de turbulence, pour une
hauteur de veine inférieure a 30 %, supérieur et plus étalé ce qui est normal car elle prend en
compte une turbulence de 16 % en entrée. L'énergie cinétique turbulente des tourbillons est
aussi plus forte. En tracant la différence entre I'énergie cinétique pour les deux simulations, les
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iso-contours de cette figure permettent de voir I'évolution de la turbulence qui a été mise en
entrée. Comme pour la température totale, les tourbillons de jeu la captent et la convectent.

Turbulence Non Homogene Différence absolue Turbulence Homogene

5 10 15 20
Angle circonférentiel (°)

FIGURE 2.54 — Comparaison des iso-contours de I'énergie cinétique turbulente et de la dif-
férence des énergies cinétiques turbulentes des deux simulations dans le plan 25A selon la
hauteur de veine et ’angle circonférentiel.

Cadre noir : surface des essais.

La roue directrice d’entrée donne a I’écoulement une forte giration. De plus en amont de
la RDE, il y a une recirculation turbulente d’air chaud. L'écoulement complexe qui en ressort
doit étre pris en compte pour simuler le premier étage du compresseur CREATE.

Bien qu’il ne s’agisse que d'un redresseur, la simulation de la RDE présente quelques difficultés.
Des hypotheses fortes ont été faites comme celle de ’aube « flottante ». Celle-ci est justifiée.
L'écoulement au carter est correctement prédit. La prise en compte de la recirculation d’air
chaud est la plus grande difficulté. Ne possédant pas de modeéle de turbulence capable de
simuler correctement un tel phénomene, nous avons modifié des parametres numériques
pour pouvoir garder le pic du taux de turbulence au moment de 'impact de I'’écoulement sur
l'aube. La prédiction de ’écoulement proche moyeu est améliorée avec la prise en compte de
la recirculation.

Deux simulations ont été réalisées et comparées aux résultats de mesures. La premiere
simulation tient compte de la recirculation d’air chaud et de la turbulence qu’elle convecte
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dans le plan d’entrée de la simulation, noté simulation TNH. La seconde simulation considére
une turbulence homogeéne avec un taux constant (2 %) dans le plan d’entrée.

L'analyse méridienne réalisée dans le plan 25A montre que :

— I’écoulement central (compris entre 40 % et 70 % de hauteur de veine) est correctement
prédit par les deux simulations;

— l'écoulement proche carter est similaire pour les deux simulations, cependant il y a un écart
avec les résultats de mesure;

— I’écoulement proche moyeu est différent entre les deux simulations notamment vers 30 %
de hauteur de veine. La simulation TNH est plus proche des résultats de mesure.

L'écart entre les simulations et les mesures expérimentales observé pres du carter est certaine-

ment du a la non-prise en compte du pivot de la RDE. En effet, les simulations modélisent

une aube «flottante ».

Par contre, il faut noter que le profil de la pression statique méridienne dans le plan 25A apres
recalage en débit des deux simulations a une forme similaire a celui issu des mesures, mais
que le niveau est différent.

Pour compléter 'analyse méridienne, la structure de I’écoulement dans le plan 25A est
étudiée. Cette étude s’appuie sur les iso-contours de pression totale, de température totale et
d’énergie cinétique dans le plan 25A, mais également sur le tracé des lignes de courant.

La comparaison calculs-essais des iso-contours de pression totale dans le plan 25A montre

que:

— l'inclinaison du sillage de la RDE est correctement prédit par les simulations (due au gradient
de vitesse circonférentielle) ;

— la poche des pertes proche du carter est plus forte pour les simulations et n’est pas localisée
ala méme hauteur de veine;

— la poche des pertes proche du moyeu prédite par les simulations a une forme différente de
celle des mesures.

Concernant les pertes proches carter formant un « 9 », leur prédiction par les simulations
est similaire car il n'y a aucune différence entre les deux simulations a cet endroit. Lanalyse
des simulations permet d’expliquer la forme de cette poche de pertes. Le tracé des lignes
de courant permet de visualiser deux tourbillons de jeu. Le tourbillon secondaire est issu
d’'un décollement des lignes de courant causé par un fort gradient de pression sur la peau
de I'aube. Le tourbillon principal se développe sur toute la longueur de la corde. Apres le
bord de fuite de la RDE, le tourbillon de passage sépare en deux le tourbillon principal. Une
partie se convecte pour former la barre du « 9 » dans le plan 25A. L'autre partie interagit avec le
tourbillon secondaire pour former le reste de la poche de pertes.

Concernant les pertes proche moyeu, la poche des pertes vers 10 % de hauteur de veine est
prédite par les deux simulations au méme endroit que celle issue des mesures. Cependant, les
simulations la prédisent plus forte. Cette poche est formée par le tourbillon secondaire du jeu
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qui, comme pour celui proche carter, est issu d'un décollement des lignes de courant causé
par un fort gradient de pression. Vers 30 % de hauteur de veine, la simulation TH prédit une
poche de pertes qui est moins forte pour la simulation TNH et quasiment inexistante sur les
résultats issus des mesures. Cette poche est formée par 'interaction du tourbillon principal de
jeu avec le tourbillon de passage. Le tourbillon de passage a tendance a éloigner le tourbillon
de jeu du sillage de 'aube et donc a créer cette poche de pertes. Comme, pour la simulation
TH, le tourbillon de passage est plus fort, le tourbillon de jeu est plus dévié et donc la poche
de pertes est plus visible.

En conclusion, I’écoulement a travers la RDE est complexe. Au carter, le tourbillon principal
de jeu interagit avec le tourbillon de passage et le tourbillon secondaire de jeu pour créer deux
structures tourbillonnaires distinctes. Au moyeu, les interactions sont moins fortes. Seul le
tourbillon principal de jeu interagit avec le tourbillon de passage.

La comparaison calculs-essais des iso-contours de température totale dans le plan 25A montre
que:

— larecirculation d’air chaud est toujours influente;;

- le niveau de température dépend de I'angle circonférentiel, contrairement au plan 250.

La chaleur ainsi que la turbulence présente dans la recirculation d’air sont convectées par les
tourbillons .

2.5 Conclusion

Ce chapitre a présenté les études numériques des écoulements observés expérimentale-
ment al'entrée du compresseur CREATE. Le compresseur CREATE est un compresseur axial
a haute-vitesse de trois étages et demi. Les études réalisées sur ce compresseur permettent,
entre autres, d’analyser des instabilités aérodynamiques et des phénomenes aéroélastiques
que I'on peut rencontrer dans les compresseurs industriels. Le logiciel Turb’Flow est un code
de mécanique des fluides qui permet de résoudre les équations de Navier-Stokes. Il peut
simuler des écoulements instationnaires et compressibles a haut nombre de Mach en trois
dimensions. Pour les phénomeénes instationnaires, les équations URANS sont résolues avec
un schéma a double pas de temps. Cette technique permet de fixer le pas de temps sur une
plage plus grande ce qui permettra, dans le cadre du couplage avec un code structure, une
utilisation plus simple.

Les études précédentes menées sur le compresseur CREATE montrent une différence entre
les résultats de mesure et les résultats numériques en aval du premier étage. Pour expliquer
cette différence, nous nous sommes intéressés a I'’écoulement en amont du premier étage.
Dans le plan de mesure 25A (en amont du premier étage), les topologies de la pression totale
et de la turbulence issues des mesures ne sont pas uniformes. Il faut donc tenir compte de la
RDE pour simuler I'écoulement traversant le compresseur CREATE.

La simulation de la RDE présente trois difficultés :
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— le pivot de I'aube;
— le convergent en aval de la RDE;
— larecirculation d’air chaud en amont de la RDE.

Le pivot de 'aube est remplacé par un jeu. Les profils méridiens de pression totale et de
température totale montrent que cette approche ne crée pas assez de pertes par rapport
aux essais. Cette différence est d’environ 800 Pa pour la pression totale et de 1 K pour la
température totale.

Le plan de sortie de la simulation est reculé en suivant la forme de la veine pour tenir compte
du convergent. De plus, dans le plan 25A, le profil de pression statique est une évolution de
«S» inversé. Pour permettre de simuler un profil de pression ayant cette forme, une valeur
moyenne de pression est imposée et le gradient radial de pression est supposé inchangé sur
trois plans avant la sortie. Ces hypotheéses ont été validées par simulation.

Larecirculation d’air chaud s’accompagne d'un pic de turbulence. Ce phénomene ne peut-étre
pris en compte avec les modéles de turbulence présents dans le logiciel Turb’Flow. En effet, le
modele de Wilcox crée une décroissance de turbulence selon I’axe machine. Pour conserver
le profil de turbulence, le taux de dissipation a été fixé en fonction de la viscosité laminaire.
Nous avons choisi une valeur élevée au niveau de la recirculation et une valeur standard
dans le reste de I’écoulement. Ce choix permet d’avoir une viscosité turbulente conforme a
I'écoulement étudié dans la majorité de la veine. De plus, le taux de turbulence a été augmenté
numériquement.

Pour étudier I'influence de la prise en compte de la recirculation d’air chaud, deux simula-
tions ont été réalisées :

— une avec un taux de dissipation modifié et un taux de turbulence augmenté créant un profil
de turbulence non-homogene, notée simulation TNH ;
— une avec un taux de turbulence homogene de 2 %, notée simulation TH.

L'étude des profils méridiens dans le plan 25A montre que les deux simulations produisent
des résultats similaires en dehors de la zone de recirculation d’air chaud, ce qui correspond aux
hypotheéses de modélisation. Dans la zone de recirculation d’air (proche moyeu), la simulation
TNH produit des évolutions des pression totale plus proche de celles des résultats de mesures
que la simulation TH, ce qui correspond a la prise en ompte de la recirculation d’air chaud
pour la simulation TNH (figure 2.36).

L'écoulement proche carter prédit par les simulations perd moins d’énergie thermique. Les
simulations prédisent une température totale méridienne supérieure de 1 K. La non-prise en
compte du pivot est certainement responsable de cet écart.

Le plus grand écart entre les simulations et les résultats de mesure concerne le profil méridien
de pression statique. Méme apres un recalage en débit des simulations, le niveau de pression
a un décalage pouvant aller jusqu’a 400 Pa. Par contre, les simulations prédisent un profil de
pression similaire a celui issu des mesures.
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La structure de I’écoulement a également été analysée pour permettre de comprendre la
topologie des iso-contours de pression totale, de température totale et d’énergie cinétique
dans le plan 25A.

Dans le plan 25A, les iso-contours de pression totale permettent de visualiser le sillage oblique
de la RDE et deux poches de pertes (proche moyeu et proche carter). Comme I'inclinaison
du sillage est correctement prédite par les simulations, nous nous sommes principalement
intéressés aux poches de pertes qui ne sont pas prédites avec la méme intensité et la méme
localisation par les simulations.

La poche de pertes proche carter forme un «9». Les simulations prédisent la position vers
87 % de hauteur de veine alors que les résultats de mesure la placent vers 95 %. Cependant, les
simulations permettent de comprendre que la poche est créée par les tourbillons de jeu et de
passage. Les lignes de courant permettent de visualiser deux tourbillons de jeu. Le tourbillon
secondaire est issu d’'un décollement des lignes de courant causé par un fort gradient de
pression sur la peau de I'aube. Le tourbillon principal se développe sur toute la longueur de la
corde avant de décoller au bord de fuite. Le tourbillon de passage interagit avec le tourbillon
principal pour le diviser en deux parties. L'une va étre directement convectée pour former la
barre du « 9 » dans le plan 25A. L'autre interagira avec le tourbillon secondaire pour former la
partie haute du «9».

Sur les simulations dans la zone proche du moyeu, deux poches de pertes sont a distinguer.
L'une se trouve vers 10 % de hauteur de veine. Les deux simulations la prédisent au méme
endroit que celle issue des mesures. Cependant, les pertes sont plus fortes. L'autre se trouve
vers 30 % de hauteur de veine et n’est présente que sur les simulations, en particulier sur
la simulation TH. Comme pour la poche de pertes proche carter, ces poches sont issues
des tourbillons de jeu et de passage. La poche vers 10 % de hauteur de veine est issue du
tourbillon secondaire du jeu qui est convecté sans interaction. La poche vers 30 % est issue de
I'interaction entre le tourbillon principal de jeu et le tourbillon de passage. Le tourbillon de
passage déplace en dehors du sillage le tourbillon de jeu. Comme, pour la simulation TH, le
tourbillon de passage est plus fort, le tourbillon de jeu est plus dévié et donc plus visible.

Le travail réalisé dans ce chapitre a permis d’étudier la topologie de I'’écoulement en
amont du premier étage du compresseur CREATE en tenant compte d’une alimentation non-
homogene. Les résultats obtenus permettront de modéliser le premier étage du compresseur.
Pour améliorer la modélisation de cet écoulement, il faudrait vérifier certaines hypotheses
comme la conservation du profil de turbulence en amont de la RDE et améliorer la caractéri-
sation de I'alimentation (Iso-contours de mesures dans le plan 250).

La méthode utilisée pour tenir compte de 'alimentation devrait permettre également d’étudier
d’autres configurations du type UHBR ! turbofan.

Pour simuler précisément des écoulements dans des compresseurs industriels, il faut des

11. Ultra High Bypass Ratio.

68



2.5. Conclusion

logiciels fiables et précis et faire des choix de modélisation probants. Avec un schéma explicite
a simple pas de temps, une simulation instationnaire du compresseur CREATE devra avoir un
pas de temps de I'ordre de 107! 5. Ce pas de temps engendre un temps CPU de simulation
trop important pour simuler un écoulement seul et encore plus pénalisant pour simuler un
phénomene aéroélastique. En effet, dans le cas de simulation aéroélastique, la structure peut
avoir un transitoire non-physique qu’il faut évacuer. Lutilisation de schéma implicite avec une
technique a double pas de temps permet d’augmenter ce pas de temps de plusieurs ordres de
grandeur. Le schéma d’'intégration temporelle de Gear, qui est un schéma implicite d’ordre 2,
est implémenté dans le logiciel Turb’Flow selon un algorithme & double pas de temps. L'objet
du prochain chapitre est d’étudier un autre schéma temporel qui permettrait d’augmenter le
pas de temps tout en gardant la méme précision.
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8] Etude d’'un schéma temporel d’ordre
trois

3.1 Introduction

Le logiciel Turb’Flow peut résoudre les équations URANS avec le schéma d’intégration
temporelle de Gear via un algorithme de double pas de temps. Il s’agit d'un schéma temporel
implicite d’ordre 2. Ce schéma est couramment utilisé pour résoudre les équations insta-
tionnaires de la mécanique des fluides. Par exemple, il fut utilisé pour prédire I'écoulement
instationnaire a travers le compresseur CREATE [53]. Il fut également utilisé pour prédire des
phénomenes aéroélastiques comme des cas de réponse forcée sur des aubes de compresseur
[48].

Cori et al. [13] utilisent des schémas implicites de Runge-Kutta d’ordre 1, 3 et 5 pour étudier
des problemes d’interactions fluide-structure dans un code non-structuré monolithique, plus
particulierement le cas d'une poutre flexible fixée a un cylindre rigide. Les résultats obtenus
avec les trois schémas sont comparés a la littérature. Parmi les conclusions de Cori et al,, il est
anoter que:

— les schémas implicites de Runge-Kutta n’amortissent pas les hautes fréquences du déplace-
ment;
— les schémas d’ordre 3 et 5 ont une convergence quasiment parfaite sur ce cas test.

Lamortissement des hautes fréquences est un avantage dans des cas de dynamique des
structures dans le cadre de modélisation avec la méthode par éléments finis. En effet, ce type
de modélisation engendre une réponse constituée de hautes fréquences parasites et non
physiques. Cependant, dans des cas de mécanique des fluides, il est préférable de ne pas
amortir les hautes fréquences car elles correspondent a des phénomeénes physiques.

Lutilisation de schémas implicites de Runge-Kutta pour ne pas prendre en compte les hautes
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fréquences du déplacement de la structure nécessite le rajout d'un amortissement structurel
pour s’assurer que les hautes fréquences ne polluent pas la réponse structurelle.

Les schémas d’ordre trois ou plus permettent d’obtenir des résultats d'une grande précision
temporelle par rapport a des schémas d’ordre 2 ou moins. La qualification d’ordre élevé
concerne les schémas ayant une précision strictement supérieure a 2.

Charlot [11] utilise les schémas implicites de Runge-Kutta d’ordre 1, 3 et 5 pour prédire le
mouvement d'une houle en présence d'un cylindre fixe. Ses études de sensibilité sur le pas de
temps et I'ordre des schémas lui permettent de conclure que I'utilisation d'un schéma d’ordre
élevé permet d’augmenter I'ordre de grandeur du pas de temps et ainsi diminuer le temps
CPU par rapport au schéma d’ordre 1.

Ce chapitre a pour but d’étudier le comportement d'un schéma temporel d’ordre élevé
dans le cadre de problémes de mécaniques de fluides et de dynamique des structures. Le but
est de savoir si l'utilisation de tels schémas est bénéfique pour I'étude des interactions fluide-
structure dans des écoulements compressibles et transsoniques. Nous nous intéresserons
uniquement au schéma implicite de Runge-Kutta d’ordre 3.

La premiere section de ce chapitre détaille les équations du schéma implicite de Runge-
Kutta d’ordre 3.

La deuxieme section applique le schéma implicite de Runge-Kutta d’ordre 3 (RKI-3) a un cas
de dynamique des structures via un algorithme a simple pas de temps. Il s’agit d'une aube de
turbine transsonique issue de la 4° configuration de 'EPFL [7, 23]. Aprés une présentation du
cas test, les équations de la dynamique des structures sont détaillées ainsi que leur résolution
dans le cas de problémes sous-structurés adaptés. L'étude temporelle compare le schéma
RKI-3 a d’autres schémas temporels pour des problemes complets ou sous-structurés.

La derniére section présente 'implémentation de I'algorithme de résolution du schéma RKI-3
par une technique de double pas de temps et 'applique a deux cas de mécanique des fluides.
Le premier cas est un disque pulsant dans un milieu au repos. Il s’agit d’étudier la propagation
d’onde de pression. Le second cas est le déplacement d'une onde de choc impactant un
panneau rigide. L'étude temporelle compare le schéma RKI-3 au schéma de Gear présent dans
le logiciel Turb’Flow.

3.2 Les équations du schéma implicite de Runge-Kutta d’ordre 3

Dans cette section, nous présentons les équations du schéma implicite de Runge-Kutta
d’ordre 3 (RKI-3). Un test sur une équation différentielle ordinaire d’ordre 1 sert a illustrer
notre propos.
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3.2.1 Lesschémas de Runge-Kutta

La famille des méthodes de Runge-Kutta est une des plus utilisées pour résoudre des
problemes temporels modélisés par des équations différentielles ordinaires. Ces méthodes,
implicites ou explicites, ont été développées par les mathématiciens C. Runge et M. W. Kutta
en 1901 [34].

Une équation différentielle ordinaire d’ordre 1, écrite sous la forme d'un probléeme de
Cauchy, est donnée par le systeme d’équations suivants :

{ 0

é(t,y)
Yo

(3.1

v (%)
Ou t est le temps, ty le temps initial et y 'inconnue.

La formulation générale des schémas de Runge-Kutta pour résoudre le probleme de Cauchy
est la suivante :

N
G P v o aij(/,(t(n“f),yi"”f))pouri: l...s (3.2)
j=1
J (n+cj)
YD o A Y bj(/,(t(wj),y* i ) (3.3)
j=1
Oou:
- yW=yu";

— At estle pas de temps;

— sestle nombre de sous-pas;

— tlme) = ¢ 4 oAt

- yi" *¢) est la solution intermédiaire évaluée au temps ¢(*+¢) ;

- ajj, ¢j et bj sont des coefficients a déterminer.

Butcher a proposé un tableau qui permet de résumer cette formulation par les coefficients

aij, cj et bj :

Ci1 | an - Qs
Cs | As1 -+ Qss
b, - b

Tableau 3.1 — Tableau de Butcher pour les schémas de Runge-Kutta.

Les schémas de Runge-Kutta sont construits a partir de ce tableau. Les coefficients sont
calculés en fonction de I'ordre et du nombre de sous-pas désirés. Pour étre consistant, le
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schéma de Runge-Kutta devra respecter la regle suivante :

i
Y aix=ci,pouri=1...s (3.4)
k=1

Butcher [9] a démontré que, pour des schémas d’ordre supérieur ou égal a 5, il faut, au
minimum, un nombre de sous-pas strictement supérieur a I’ordre du schéma. Par exemple,
pour un schéma d’ordre 5, il faudra au minimum 6 sous-pas. Par contre, pour un schéma
d’ordre 2, 2 sous-pas suffiront. Il est possible de prendre plus de sous-pas que le nombre
minimum. Dans ce cas, le temps de calcul est augmenté mais la stabilité du schéma est
améliorée.

3.2.2 Les équations du schéma implicite de Runge-Kutta d’ordre 3

Cori et al. [13] et Charlot [11] utilisent des schémas implicites de Runge-Kutta pour traiter
des problémes d’interactions fluide-structure. Les schémas principaux qu’ils utilisent sont le
schéma implicite d’Euler d’ordre 1 et les schémas implicites de Runge-Kutta d’ordre 3 ou 5.
Pour des simulations couplées d’interactions fluide-structure fortes dans des écoulements
incompressibles, leurs études montrent que le schéma de Runge-Kutta d’ordre 3 permet
d’augmenter I'ordre du pas de temps par rapport au schéma d’Euler en gardant la méme
précision. Le schéma d’ordre 5 est aussi tres efficace. Cependant son temps CPU le rend
moins intéressant que le schéma d’ordre 3. Ils conseillent I'utilisation du schéma implicite de
Runge-Kutta d’ordre 3 dans le cadre des interactions fluide-structure.

Le schéma implicite de Runge-Kutta d’ordre 3 (RKI-3), aussi appelé schéma de Radau, est
donné par le tableau de Butcher suivant :

1/3 | 5/12 -1/12
1 | 3/4 1/4
| 3/4  1/4

Tableau 3.2 — Tableau de Butcher pour le schéma implicite de Runge-Kutta d’ordre 3.

Le systéme d’équations suivant est obtenu :

13 1/3 1
yin-" ) y(n)+At %Qb t(n+1/3)’yin+ ) _ﬁd) t(n+1),y>(kn+ ) G55
y,(knﬂ) = YA ?—lgb(t(”+1’3),yi"+1/3))+i(l)(t("“),yi””)) .
3 1
P =y e 3p(9 ) 4 2o ()] e

Le systeme d’équations 3.5 forme un systeme d’équations couplées et implicites. L'équa-
tion 3.6, explicite, est semblable a la seconde équation du systeme d’équations couplées.
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Le systeme d’équation peut-étre analysé de deux facons différentes.

Le systeme d’équations 3.5 peut étre considéré comme des équations de prédictions et I'équa-
tion 3.6 comme une équation de correction.

Hairer [27] affirme que, si as; = b; pour i = 1...s, alors le schéma est L-stable ce qui permet
de ne pas prendre en compte |'étape de la projection donnée par I'’équation 3.6. Le systeme
d’équations deviendrait :

y(n+1/3) _ y(n)+At[i¢(t(n+l/3),y(n+1/3))_i¢(t(n+l)’y(n+l)) 3.7
12 12
3 1
y(n+1) — ,V(n)+At[Z(P(I(n+1/3),y(n+1/3))+Z(P(t(n+l)yy(n+l)) (3.8)

Dans la suite de la section, nous étudierons les deux possibilités évoquées pour le systéme
d’équations du schéma implicite de Runge-Kutta d’ordre 3.

Dans cette section, nous avons présenté les équations du schéma implicite de Runge-
Kutta d’ordre 3. Nous nous sommes surtout intéressés a ’équation de prédiction ou projection
du schéma. Cette équation 3.6 est redondante avec la seconde équation du systéme d’équa-
tions 3.5. Cependant, dans le cas ol la résolution du systéme n’est pas convergée ou présente
une erreur non-négligeable, 'équation de correction pourrait permettre d’avoir un résultat
valable. Cette remarque sera commentée dans la suite du mémoire. En effet, nous allons
tester son influence dans le cas d'un algorithme a simple pas de temps sur un cas de test de
dynamique des structures et dans le cas d'un algorithme a double pas de temps sur des cas
tests de propagation d’ondes dans des milieux au repos.

3.3 Simulation en dynamique des structures avec le schéma implicite
de Runge-Kutta d’ordre 3 et un algorithme en simple pas de temps

Le schéma implicite de Runge-Kutta d’ordre 3 a été étudié sur un cas a une dimension avec
une équation non-physique. Nous allons maintenant le tester sur des problémes physiques de
dynamiques des structures linéaires et élastiques. Ainsi il sera analysé et comparé a d’autres
schémas classiques de la dynamique des structures selon des critéres de précision, de temps
CPU et de stabilité.

Cette étude est réalisée sur ’aube de turbine transsonique issue de la 4° configuration de
I'EPFL. Il s’agit d'une configuration aéroélastique treés bien documentée.

Apres avoir présenté les équations de la dynamique des structures linéaires et élastiques, les
équations des schémas étudiés seront explicitées. Les simulations porteront sur des problemes
complets et sous-structurés. L'influence de la sous-structuration sera prise en compte.
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3.3.1 Présentation de la configuration étudiée

Une configuration aéroélastique de grille annulaire de turbine sert a illustrer notre étude
sur les schémas temporels. Il s’agit d'une configuration bien référencée de turbine subsonique
(Standard Configuration number 4 dans [7, 23]). Ce cas, étudié par Bolcs et Fransson, fait partie
de la dizaine de configurations définies par la communauté scientifique a travers 'ISUAAAT !
afin de tester les logiciels de résolution fluide et plus récemment les logiciels de couplage
fluide-structure [49]. Cette configuration permet d’étudier des phénomenes de flottement en
subsonique et en transsonique.

FIGURE 3.1 - Profil de 'aube montée sur son socle dans la grille annulaire (gauche)
Modele du disque de support élastique sans les aubes (droite).

Léquipement expérimental comprend une grille annulaire fortement chargée de vingt
aubes qui fléchissent suivant une oscillation controlée. La géométrie de la cascade et ses
caractéristiques sont présentées respectivement sur les figures 3.1 et le tableau 3.3. Chaque
aube est fixée sur un corps relié au moyeu par une poutre souple permettant d’initier, lors
d’expérimentation, un pré-mouvement selon les premiers modes de flexion et de torsion. Le
profil en deux dimensions de I’aube est décrit sur la figure 3.2 et le tableau 3.4.

Hauteur de I’aube 0,04m
Rayon du rotor 0,2m
Rayon du disque externe | 0,16 m
Rayon du disque interne 0,04m
Taille du jeu mesurée 0,3mm
Nombre de secteurs 20

Tableau 3.3 — Dimensions caractéristiques de I’aube et du secteur du disque [44].

Des capteurs de pression stationnaire et instationnaire sont disposés sur les profils des aubes.
Les mesures des coefficients de pression qu’ils fournissent servent ainsi de base de comparai-
son avec les simulations.

1. International Symposium on Unsteady Aerodynamics, Aeroacoustics and Aeroelasticity of Turbomachines.
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FIGURE 3.2 - Profil des aubes dans un plan aube a aube a mi-veine [6].

Corde 0,0744 m
Envergure (grille annulaire) 0,04m
Epaisseur relative 17%
Calage 56, 6°
Déviation 45°
Pas 0,76 x Corde

Tableau 3.4 — Caractéristiques géométriques du profil des aubes a mi-veine.

Cette configuration a été récemment étudiée dans le cadre du projet CapCAO. Philit [49]
a utilisé cette configuration avec 'aide du LTDS pour développer et valider un modele de
couplage faible fluide-structure linéarisé.

Dans ce chapitre, I'étude portera uniquement sur 'aube (figure 3.2). Le disque sera con-
sidéré comme infiniment rigide et I’aube sera considérée comme encastrée. Le but de cette
étude n’est pas de retrouver les résultats expérimentaux mais d’étudier le comportement de
plusieurs schémas temporels.

3.3.2 Mise en équation du probleme pour différents schémas temporels

Dans cette sous-section, nous allons rappeler les équations de la dynamique des structures
linéaires et élastiques. Nous présenterons deux techniques de sous-structuration adaptées
a I’étude des aubes de compresseur ou de turbine aéronautiques. Ces méthodes de sous-
structuration permettent de diminuer le temps CPU tout en gardant une précision maximale.
Toujours dans les méthodes numériques, nous décrirons les schémas temporels que nous
allons comparer au schéma implicite de Runge-Kutta d’ordre 3. Pour finir, une description de
la modélisation par éléments finis de ’aube de la 4¢ configuration de I'EPFL sera faite.
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3.3.2.1 Modélisation de la dynamique des structures

Dans cette sous-section, nous allons rappeler la formulation mathématique des problémes
de dynamique des structures élastiques en allant des équations analytiques aux problemes
discrétisés.

Dans le cadre de ma these, les structures métalliques étudiées respectent les hypothéses
suivantes :
— le solide est considéré comme isentropique et homogene;
— la gravité est négligée;
— la structure reste dans le cadre des petites déformations et dans le domaine élastique.

Les hypotheses ci-dessus permettent de définir le champ de déplacement € linéairement en
fonction du déplacement i de la fagon suivante :

g:%(vmvfﬁ) (3.9)

Considérant un solide élastique Q, I’équation fondamentale de la dynamique des milieux
continus élastiques est la suivante :

dfvg+fl,:p.ﬁ (3.10)

Ou o est le tenseur des contraintes, fy la force volumique appliquée dans le domaine Q, p la
masse volumique et ii le vecteur de déformation ou de déplacement.

Dans notre cas, la force volumique f;, est nulle (gravité négligée). La loi de comportement du
modele est définie par I’équation suivante :

(3.11)

IS}
I
>
®

ey

Ou A est le tenseur de Hooke.

Pour compléter le modele, il faut définir les conditions limites :

- en déplacement : il = 1 ol i, est le déplacement imposé;

- enforce:o.7i= F,; ol 7 est le vecteur normal a la frontiere du domaine Q et F; le vecteur
force imp(;sé.

La résolution des équations des milieux continus est tres difficile voir impossible dans des
cas de géométrie complexe. Nous allons donc résoudre ce probleme en utilisant I'approche,
trés classique en dynamique des structures élastiques, de discrétisation utilisant la méthode
des éléments finis.

Pour passer du probleme continu au probléme discrétisé, la formulation variationnelle
est utilisée. Elle consiste a trouver la solution i pour toutes solutions cinématiques admissi-
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bles définies pour avoir une valeur nulle sur le domaine frontiére des conditions limites en
déplacement [14].

La résolution du probleme variationnel peut étre réalisée par la méthode classique des
éléments finis : la méthode de Ritz-Galerkin. Cette méthode consiste a rechercher une solution
approchée u” du probleme variationnel dans des sous-espaces du domaine Q sous la forme
suivante :

ul = Z(iui (3.12)
i=1

Ot1 71 est le nombre de sous-domaines et {; une fonction d’interpolation d’'un déplacement "
sur la base vectorielle u;.

Concretement, nous venons de décomposer le domaine Q en 7 sous-domaines qui forment
une discrétisation spatiale appelée maillage. Ainsi, siles vecteurs u; représentent les nceuds du
maillage, il est possible de mettre le probléme variationnel discrétisé sous la forme suivante :

MU+CU+KU=F (3.13)

Ou M, C et K représentent respectivement les matrices de masse, d’amortissement et de
raideur, U, U et U respectivement les champs d’accélération, de vitesse et de déplacement
aux noeuds de maillage, et F les efforts extérieurs.

Les matrices de masse et de raideur sont calculées a partir de la formulation variationnelle.
Par contre, la matrice d’amortissement est construite apres la discrétisation. Nous y revien-
drons plus tard dans cette section. A partir de maintenant, le vecteur U sera aussi appelé le
vecteur des degrés de liberté (ddl). Nous considérons que chaque nceud du maillage est décrit
par trois ddl selon les axes cartésiens (%, 7, Z).

Dans ce mémoire, les modes propres sont définis en 'absence d’amortissement et de force
extérieure. Léquation 3.13 devient :

MU+KU=0 (3.14)
Ou 0 est un vecteur nul.
La solution générale de I’équation 3.14 est connue et s’écrit sous cette forme :

U = Upexp'®* (3.15)

Avec:

— i estle nombre complexe i2=-1;
— Uy estla solution a l'instant t =0;
— testle temps.
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En intégrant la solution générale dans I’équation 3.14, nous obtenons I'équation suivante :

KUy = w*M Uy (3.16)

Le déterminant de cette équation doit étre nul et définit n vecteurs de mode propre (Uy;) dont

les fréquences sont calculées a partir des valeurs propres: 1; = ‘2"—7’[

3.3.2.2 Les méthodes de sous-structuration

Le temps de résolution d'un probleme dynamique est fonction, a la fois, de la nature du
probléme et de sa taille. Dans les cas de maillages tres raffinés, la taille des matrices peut
devenir tres importante ce qui augmente la valeur de la fréquence du dernier mode propre et
diminue donc le pas de temps. Pour le cas de I’aube de turbine de la 4° configuration de I'EPFL,
le pas de temps est de I'ordre 1071% 5. Dans le cadre d’analyse dynamique temporelle, des pas
de temps de cet ordre de grandeur sont trés pénalisants en temps CPU. Pour augmenter ce
pas de temps, il existe plusieurs méthodes de sous-structurations [14].

Pour alléger I’écriture, nous ne considérons pas la matrice d’amortissement dans cette
sous-section.

Les deux méthodes suivantes vont étre comparées :
- laméthode de Craig et Bampton;
- la condensation statique de Guyan avec une correction.
Ces deux méthodes sont couramment employées dans des cas de compresseurs et de turbines
aéronautiques.

Dans un premier temps, une présentation générale du principe de sous-structuration est
faite. Dans un second temps, les méthodes de sous-structuration vont étre détaillées.

Principe des méthodes de sous-structuration

La méthode de sous-structuration consiste a réduire la taille du probléme de dynamique
des structures. Concretement il s’agit de décrire le champ de déplacement complet U par un
champ de déplacement généralisé X de taille plus petite a 'aide d'une matrice de passage T
qui correspond a une base de vecteurs linéairement indépendants :

U=TX (3.17)

L'équation 3.13 devient :
M, X+K, X=F, (3.18)

Ou M; et K, sont respectivement les matrices réduites de masse et de raideur, et F; le vecteur
force réduit.
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Les matrices réduites et le vecteur réduit sont donnés par les équations suivantes :

M, = T'MT (3.19)
K, = T!KT (3.20)
F, = T'F (3.21)

Le but des méthodes de sous-structuration est de trouver cette matrice de passage T en
définissant arbitrairement le champ de déplacement généralisé X. Chaque méthode a sa
propre matrice de passage et son champ de déplacement généralisé.

Pour le reste de I'étude, 'équation 3.13 est partitionnée de sorte a avoir deux sous-ensembles :
le sous-ensemble des ddl actifs ou de peau U, qui correspondent aux ddl sur lesquels les
efforts extérieurs peuvent étre appliqués; et le sous-ensemble des ddl complémentaires ou
internes Uj;. Le partitionnement est tel que :

UP

U = U (3.22)
1

K = Kpp Kpi (3.23)
Kip K;;

M = |Mpr Mpi (3.24)
M;, M;;

La méthode de Craig et Bampton

La méthode introduite par Craig et Bampton [4] consiste a construire la matrice de passage
T al’aide de la matrice des modes statiques de liaison ®;,, et de la troncature de la matrice des
modes propres a interface fixe @, ce qui revient a exprimer les ddl internes U; en fonction
des ddl actifs U), et d'un vecteur des coordonnées modales appelées ddl généralisés 7 :

Ui=®;p Up+®r1g (3.25)

En reprenant les notations des équations 3.17 et 3.22, cela revient a définir la matrice de
passage T et le champ de déplacement généralisé X de la fagon suivante :

U= Up
Ui;

I 0
(Dip Dy

Up
Mg

) =TX (3.26)
Il faut donc déterminer la matrice des modes statiques de liaison ®;,, et de la troncature
de la matrice des modes propres a interface fixe ®;;.

La matrice des modes statiques de liaison est construite de maniere itérative en appliquant
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un déplacement unitaire sur chaque ddl actif tout en maintenant les autres ddl actifs fixés.
Cela est équivalent a un probleme statique de cette forme :

Ur|_ 1 (3.27)
u;| o '

Ou 1 et 0 sont des vecteurs de méme taille que, respectivement, U), et U;.

Kpp Kpi
Kip Kji

Une relation de dépendance linéaire entre les ddl actifs et les ddl internes en est déduite :

Kip Up+Kii U =0 (3.28)

La matrice des modes statiques de liaison ®@;,, en est déduite :

Ui =K KipU,=®;,U, (3.29)

La matrice des modes propres a interface fixe est construite en considérant tous les ddl
actifs comme encastrés U, = 0 ce qui revient au probleme suivant :

M;; U; +K;;U; =0 (3.30)

Les vecteurs propres ¢; du probléme ci-dessus sont tronqués en fonction des fréquences des
phénomenes étudiés pour obtenir la matrice des modes propres a interface fixe ®;, :

Q= (1 Pir) (3.31)

Une fois la matrice de passage T construite, les équations 3.19 a 3.21 sont appliquées pour
obtenir le probleme sous-structuré décrit par I'équation 3.18 a résoudre.

La condensation statique de Guyan avec correction

La méthode de condensation de Guyan est trés proche de la méthode de Craig et Bampton.
Lhypothese sous-jacente de cette méthode est de considérer que les efforts inertiels des ddl
internes puissent étre négligés et que les efforts extérieurs soient uniquement appliqués aux
ddl actifs. Concréetement cela revient a tronquer en fréquence le probleme sous-structuré a
I'aide d'une seconde matrice de passage. Comme cette troncature néglige I'influence statique
des modes tronqués, une correction est ensuite appliquée. Concretement cette méthode se
décompose en quatre étapes :

1. construction de la matrice de passage;

2. sous-structuration du probleme complet a I’aide des équations de passage;
3. troncature fréquentielle du probléme sous-structuré;
4

. correction avec 'ajout des efforts statiques appliqués aux ddl internes.
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Le champ de déplacement généralisé ne comprend que les ddl internes U),, et donc la
matrice de passage T est construite uniquement a partir de la matrice des modes statiques de
liaison ®;), :

I

T= (3.32)

Ou @, est construite comme pour la méthode de Craig et Bampton.

La matrice de passage T permet d’obtenir des matrices réduites et le vecteur force réduit.
Le nouveau probleme s’écrit sous la forme suivante :

M, U, +K.U,=F; (3.33)
Ot les matrices réduites sont construites a partir des équations 3.19 a 3.21.

Les modes propres notés ¢pg sont sortis du probléme sous-structuré. Une troncature est
effectuée sur ces modes en fonction des fréquences des phénomenes étudiés. La seconde
matrice de passage s'écrit sous cette forme :

Y= ((prl"'(Prtr) (3.34)
Ou ¢r est le numéro du mode de la fréquence de coupure.

Cette nouvelle matrice de passage permet de construire un nouveau probléme qui est de la
taille tr x tr:

mg j+kgy=fg (3.35)
Avec:

m; = y'My (3.36)

ke = v'Ky (3.37)

fo = w'E (3.38)

y = v'Up (3.39)

Ce probleme est résolu temporellement a chaque instant.

La derniére étape consiste a ajouter une correction pour prendre en compte la partie
statique des modes qui ont été tronqués. Cette correction s’applique apres la résolution
temporelle du probléme. Elle s’applique donc a chaque instant. L'équation 3.40 représente la
partie statique de tous les modes. Il faut lui retrancher la partie statique des modes qui ont été
conservés (équation 3.41) pour obtenir le terme de correction statique U¢q; .

K, U;omplet - F — Uzoml’l‘” — K;lFr (3.40)
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kgytronque = f= ytronque - k;fg (3.41)

Ucorr =K;1Fr—1lfk§1fg (3.42)

Le champ de déplacement du modele complet est donné par U =T (U, + Ucor). Le déplace-
ment des ddl de peau U, est obtenu par la résolution du probleme sous-structuré décrit par
I'équation 3.35.

3.3.2.3 Larésolution temporelle

Dans cette sous-section, un descriptif de tous les schémas appliqués a I’étude de la dy-
namique de I’aube de turbine de la 4° configuration de I'EPFL est effectué :
— les schémas de Newmark;
— les schémas de Runge-Kutta explicites;
— le schéma de Gear;
— le schéma implicite de Runge-Kutta d’ordre 3.
Avant de les présenter, nous détaillons les équations d’état du probleme de dynamique des
structures.

Léquation 3.13 sans le terme d’amortissement sera la seule considérée pour simplifier
'écriture :
MU+KU=F (3.43)

Les équations d’état

Pour certains schémas temporels, il est nécessaire de passer a une équation avec une
dérivée temporelle du premier ordre. Cela aura I'inconvénient de doubler la taille du systeme
et donc, le plus souvent, d’augmenter le temps de calcul. Le passage al’équation d’état a été
choisi pour donner le meilleur conditionnement :

M 0\(U 0 K\(U\| (F
L+ = (3.44)
0 M|/\U -M 0/)\U 0
Ou1 0 est une matrice nulle et 0 est un vecteur nul.
L'équation 3.44 est mise sous la forme suivante :
Y+AY =BF (3.45)
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Avec: )
- Y= ;
U
1
M 0 0 K
— A= ;
0 M) (—M 0
M o)
_B= ;
0 M
F
- F= .
0

Les conditions initiales du probleme de Cauchy s’écrivent de la fagon suivante :

YVo=0 Xo=Xp=0 (3.46)

Les schémas de Newmark

C’est la famille de schémas temporels la plus utilisée pour la résolution d'un probleme
de dynamique des structures. Cette méthode utilise I'équation de dynamique avec le terme
d’accélération (équation 3.43). Elle consiste a évaluer I'instant ¢,,;; a partir de I'instant ¢, et
de la formule de Taylor intégrale sur le déplacement et la vitesse [26]. La formule de Taylor
donne les équations cinématiques suivantes :

Ultp+1)

I+l .
U(tn)+AtU(tn)+f (thr1—T)UM) dT (3.47)
In

Ultp+1)

In+1
Ulty,) + f U)dr (3.48)
In

Ou 7 est le temps d’intégration et At le pas de temps.

Pour obtenir le déplacement et la vitesse, nous évaluons les termes a I'intérieur des inté-
grales a l'aide des séries de Taylor. Aprés manipulations [26], nous obtenons les équations
suivantes :

Ups1 = Uy +AtU,+A205-B U, + A2 BU,4 (3.49)
Un+1 Up+ At - U,+ Aty Uy (3.50)

Ot les constantes y et § sont arbitraires et leurs valeurs influent sur la stabilité, la convergence
etl'erreur du schéma.

Le tableau suivant donne pour plusieurs jeux de coefficients y et f couramment utilisés,
'ordre et la stabilité. Le schéma d’accélération moyenne est le schéma le plus courant pour
résoudre les équations de la dynamique.
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Nom courant ‘ 04 B Ordre  Nature Stabilité
Différence centrée 1/2 0 2 Explicite = Conditionnellement stable
Fox & Goodwin 1/2 1/12 3 Implicite = Conditionnellement stable
Accélération linéaire /72 1/6 2 Implicite  Conditionnellement stable
Accélération moyenne | 1/2 1/4 2 Implicite Inconditionnellement stable

Tableau 3.5 — Jeu de coefficients pour les schémas de Newmark [26].

Lalgorithme de résolution se compose de trois parties : prédiction, évaluation et correction.

Prédiction : La prédiction consiste a évaluer les équations 3.49 et 3.50 en prenant I’accéléra-
tion U,,4; nulle.

Ul = Up+AtU,+A20.5- T, (3.51)
uret = g+ Aty U, 3.52)
spred

grret = o (3.53)

Evaluation : L'évaluation de 'erreur se fait a partir du déplacement et de la vitesse prédits et
de I'équation de dynamique 3.43 :

n+1 n+1

erreur=max(M Upred+KUpr6d—Fn+1) (3.54)

Sil'erreur est inférieure a la précision voulue, I’étape de correction n’est pas effectuée.

Correction : Le résidu de I'équation 3.43 s’écrit sous la forme suivante :

residu = MU, +KUps1 — Fr (3.55)
residu = MU +KUP — Fopy + M Upyy + KA BUpiy (3.56)

Avec Upsy = UPTS 4 A2 B U1

En considérant le résidu comme infiniment petit, nous déduisons une correction a apporter a
U,+1 a partir de 'inverse de 'opérateur tangent S; :

S; = M +K (3.57)

At

AU =-S; ' residu (3.58)
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La correction s’écrit de la facon suivante pour le déplacement et la vitesse :

Upv1 = Upa1+AU

. . Y

U, = Upn1+—AU
n+l n+1 Al’,B

U, S

(3.59)
(3.60)

(3.61)

Le résidu est réévalué avec I'équation 3.54. En fonction du résultat, une correction est refaite,

sinon 'algorithme passe a I'instant ¢ suivant.

Les schémas explicites de Runge-Kutta

Tous les schémas de Runge-Kutta s’appliquent sur I'équation d’état 3.45. Les schémas

explicites suivants vont étre étudiés :

— ordre 2 a 2 sous-pas, noté RK2;

— ordre 4 a 4 sous-pas, noté RK4, il s’agit du schéma classique de Runge-Kutta;

— ordre 5 a 6 sous-pas, noté RK5.

Le schéma RKS5 sera le schéma de référence pour notre étude car c’est le schéma avec
I'ordre temporel le plus élevé. Il servira a calculer I'erreur commise par les autres schémas.
Tous ces schémas sont décrits par les tableaux de Butcher suivants :

0
1|1
RK2 | 1/2 1/2

Tableau 3.6 — Tableau de Butcher pour le schéma RK2.

Tableau 3.7 — Tableau de Butcher pour le schéma RK4.

0
1/2
1/4
1/2
3/4

1

0 .
1/2 1
1/2 . 1/2
1 . . 1
RK4 | 1/6 1/3 1/3 1/6

1/2 .
3/16 1/16
. 1/2 .
-3/16 6/16 9/16
1/7 4/7 6/7 -12/7  8/5

RK5

Tableau 3.8 — Tableau de Butcher pour le schéma RK5.

7/90 0 32/90 12/90 32/90 7/90
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Le schéma de Gear

Il s’agit du méme schéma présenté dans le logiciel Turb’Flow. C’est un schéma implicite
d’ordre 2 en temps a trois instants. Il s’applique sur I'’équation d’état 3.45 et s’écrit sous la

forme suivante :
3Ypne1—-4Yp+Yn

2At

=BFpi1 —AYp4 (3.62)

Par une inversion de matrice indépendante de ¢, il est possible de calculer directement Y, :

3
Ypi1 = (—I+A) (BFn+1 + (3.63)
-1

4Y, - Yn—l)
2At

2At

Le schéma implicite de Runge-Kutta d’ordre 3

Ce schéma a été présenté dans la section 3.2.2. Il est appliqué a I’équation d’état 3.45 :

* 5 . 1 .
Vg = YatAr|o (BFps1/3—AY, 1 3) - = (BE,41 —AY,,,) (3.64)

x 3 . 1 .
Yy, = Y,+Ar 1 (BFn+1/3—AY,, 3) + 2 (BF,41—AY, ) (3.65)

3 . 1 .
Yusr = Yat+Ar|o (BE,41/3—AY,, ,3)+ n (BF,41—AY, ) (3.66)

Les équations 3.64 et 3.65 sont réarrangées sous la forme suivante :

Y;+1/3 = DY, +EF,;11 +GFy153 (3.67)
Yy = WYp+VEp +UF,3 (3.68)

Avec:

- T=1+AY

- D=T"'(3I+4A)
- E=Z2Am'AT!
- G=2A AT
- W=T"!(41-3Y)
- V=28r-lya!
- U=2A'A™!
- Y =3I+2AtC

- A=31+2AC

Dans cette étude appliquée a la dynamique des structures, seuls les schémas d'un ordre
temporel supérieur a 2 ont été retenus. En effet, le logiciel Turb’Flow utilise pour les simulations
instationnaires le schéma de Gear qui est d’ordre 2 en temps. Il n'est donc pas intéressant
d’utiliser un schéma d’un ordre inférieur pour la simulation de la dynamique des structures
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en vue d'un couplage fluide-structure.

3.3.2.4 Lamodélisation par éléments finis de 'aube

L'étude des schémas temporels est effectuée sur une aube encastrée, sans prendre en
compte la déformation du disque. Le maillage de la turbine haut-subsonique de la 4° con-
figuration de I'EPFL est illustré sur la figure 3.3. L'aube a été maillée avec le logiciel ANSYS
selon un modele éléments finis en trois dimensions avec des mailles hexaédriques. Trois ddl
en translation par nceuds ont été considérés selon les axes }, 5; et z. Les éléments sont de
degré 1 et le modele de la structure est linéaire élastique. Le maillage compte 1056 nceuds soit
3168 ddl. Laube est encastrée a sa base, donc les ddl de la base sont supprimés ce qui fait un
maillage final de 960 nceuds soit 2880 ddl. La fréquence du premier mode de flexion est de
4302 Hz. La fréquence modale maximale est de 6,7 x 107 Hz.

FIGURE 3.3 - L'aube de la 4° configuration de la turbine haut-subsonique de 'EPFL.

Une force extérieure sinusoidale est appliquée sur un ddl (modele 1) ou sur tous les ddl
(modele 2). La force extérieure a une amplitude arbitraire de 1000 N pour permettre d’avoir
un déplacement quantifiable et une fréquence de 4500 Hz proche de la fréquence du premier
mode de 'aube. Dans tous les modeles, la force sera appliquée selon I'axe ; Le probleme
étudié est simplifié mais il permet d’étudier facilement le comportement des schémas tem-
porels par rapport a un schéma de référence, ce qui est précisément le but de cette section.
La force sur le modéle 1 est appliquée en téte d’aube au bord d’attaque comme illustré sur la

figure 3.4.

FIGURE 3.4 — L'aube de la 4¢ configuration de la turbine haut-subsonique de I'EPFL en 2D
soumis a une force extérieure sur un ddl.
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3.3.3 Lessimulations temporelles sans méthode de sous-structuration

Dans cette sous-section, nous étudions le comportement de différents schémas temporels
appliqués a une aube de turbine encastrée et soumise a une excitation sinusoidale sur 1 ddl
(modele 1 de la sous-section 3.3.2.4). Le but est de sélectionner plusieurs schémas pour le
couplage fluide-structure selon des criteres de temps CPU, de précision et de stabilité.

Toutes les simulations sont faites pour une fréquence d’excitation de 4500 Hz et sur un
temps de 0,0001 s. Pour tous les schémas étudiés, nous tracons le logarithme en base 10 de
I'erreur. Lerreur sera calculée par rapport au résultat obtenu avec le schéma RK5 et un pas de
temps de 10~ 1! 5. Ce choix du pas de temps est justifié par la suite. Lerreur est donc définie de
la facon suivante :

[~

RK5
)Ym 10715

erreur = (3.69)

dd lexcite, tixe

3.3.3.1 Présentation des résultats schéma par schéma

Dans cette sous-section, nous allons vérifier que les schémas implémentés se comportent
correctement, notamment au niveau de I’ordre et de la stabilité du schéma.

Le schéma de référence : RK5

La figure 3.5 représente le logarithme base 10 de I'erreur (courbe noire) en fonction du
logarithme base 10 du pas de temps pour les simulations avec des pas de temps compris entre
3,3x 1079 et 1071 . Sur cette figure, il y a trois zones.

La premiére zone est pour des pas de temps inférieurs 2 109 5. Lerreur ne varie presque
plus. Le schéma a atteint sa précision maximale. Prendre un pas de temps de 10~!! s comme
référence est justifié. La précision maximale est atteinte pour ce schéma d’ordre 5 en temps a
ce pas de temps.

La deuxiéme zone est pour des pas de temps supérieurs a 1035 s, Lerreur augmente énor-
mément donc la solution n’est plus fiable et le schéma est instable.

Le derniere zone se trouve entre les deux autres. La superposition d'une droite de pente 5
montre que la pente de la courbe dans cette zone est proche de 5 ce qui est attendu pour un
schéma d’ordre 5 en temps. Une régression linéaire permet de déterminer une pente de 5,23
(4% d’erreur par rapport a 5).

Les résultats sont fiables et ce schéma peut servir de référence a notre étude.
Le schéma RK4

La figure 3.6 représente le logarithme base 10 de 'erreur en fonction du logarithme base
10 du pas de temps pour les simulations avec des pas de temps compris entre 5,0 x 107! et
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—8— Frreur RK5 ’
- = =Pente de 5 ’

FIGURE 3.5 — Evolution du logarithme de I’erreur en fonction du logarithme du pas de temps
pour le schéma RK5 et d'une droite de pente 5.

5,5 x 1072 5. Sur cette figure, il y a aussi trois zones.

La premiére zone est pour des pas de temps inférieurs 2 1071° s. Lerreur ne varie presque plus.
Comme pour le schéma RK5, le schéma a atteint sa précision maximale pour ces pas de temps.

La deuxiéme zone est pour des pas de temps supérieurs a 10-37 5. Lerreur augmente énormé-
ment donc la solution n’est plus fiable et le schéma est instable.

Le derniere zone se trouve entre les deux autres. La aussi, la superposition d’'une droite de
pente 4 montre que la pente de la courbe dans cette zone est proche 4 ce qui est attendu pour
un schéma d’ordre 4 en temps. Une régression linéaire permet de déterminer une pente de
3,93 (2% d’erreur par rapport a 4).

Le schéma se comporte correctement.
Le schéma RK2

La figure 3.7 représente le logarithme base 10 de I'erreur en fonction du logarithme base
10 du pas de temps pour les simulations avec des pas de temps compris entre 2,0 x 107! et
5,8 x 10710 s, Sur cette figure, il y a deux zones.

La premiére zone est pour des pas de temps supérieurs a 10~%7 5. Lerreur augmente énormé-
ment donc la solution n’est plus fiable et le schéma est instable.
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—8— Er}em RK4‘
—3H == =Pente de 4 E

log(erreur)

-10r

—12}

3 Il Il
-1 -10.5 -10 -9.5 -9 -8.5 -8
log(At)

FIGURE 3.6 — Evolution du logarithme de I'’erreur en fonction du logarithme du pas de temps
pour le schéma RK4 et d'une droite de pente 4.

La seconde zone se trouve pour des pas de temps inférieurs 2 1077 5. La superposition d’'une
droite de pente 2 montre que la pente de la courbe dans cette zone est proche 2 ce qui est
attendu pour un schéma d’ordre 2 en temps. Une régression linéaire permet de déterminer
une pente de 2,0. Il n'y a pas d’écart avec |’ordre théorique du schéma ce qui montre que le
schéma se comporte correctement.

Il faut noter que, pour un pas de temps de 2,0 x 107115 (=107197 ), le schéma n’'a pas atteint
sa précision maximale. En effet, I'’erreur varie encore.

Les schémas de Newmark

Les schémas de Newmark ont deux coefficients y et § qui permettent de changer 1'ordre
du schéma et son caractere explicite ou implicite. Dans le cadre du couplage fluide-structure,
nous voulons des schémas temporels stables pour stabiliser les simulations couplées. D’apres
I’état de I'art (Tableau 3.5), le schéma avec les coefficients y = 0,5 et f = 1/4 est le seul a
étre inconditionnellement stable. Dans cette étude, nous allons vérifier cette affirmation et
comparer ce schéma aux autres schémas implicites de Newmark. La valeur de y est fixée a 0,5
et plusieurs valeurs de f§ sont testées: 1/4,1/6 et 1/12.

La figure 3.8 représente le logarithme base 10 de I'erreur en fonction du logarithme base 10
du pas de temps pour différents coefficients g.

IIn'y a pas de rupture de pente pour le schéma avec § = 1/4. Il est inconditionnellement stable
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FIGURE 3.7 — Evolution du logarithme de I'erreur en fonction du logarithme du pas de temps
pour le schéma RK2 et d'une droite de pente 2.

ce qui est conforme a la théorie. Pour les autres schémas, il y a une rupture de pente. Ils sont
donc conditionnellement stable ce qui est aussi conforme a la théorie. De plus, pour tous les
schémas, quand le coefficient § diminue, la pente apres rupture augmente. Linstabilité des
schémas augmente donc avec la diminution de coefficient §, ce qui est conforme a la théorie.
Pour finir, le schéma avec un coefficient § de 1/12, sur sa plage de fonctionnement optimal, a
Perreur la plus faible a pas de temps fixe.

Comme, pour les autres schémas, des droites de pente constante ont été superposées aux
courbes. L'écart entre les droites et les courbes des schémas semble plus important que pour
les autres schémas. Pour avoir une plus grande précision, nous avons évalué des régressions
linéaires. Les pentes sont consignées dans le tableau 3.9.

B | 174 1/6 1/12
Pente 1,72 1,62 2,81
Ordre 2 2 3

Ecart (%) 14 19 6

Tableau 3.9 — Récapitulatif des pentes de I'erreur pour les schémas de Newmark.

Le schéma avec § = 1/12 est celui qui respecte mieux son ordre théorique. Pour les autres
schémas, I'écart est supérieur a 10 %. Ces valeurs restent acceptables.
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_2 T T T
+6:1/4 b'e

-3H—e—03=1/6 .
—— [ =1/12

—4r Pente de 2 -
- = = Pente de 3 /d:I

log(erreur)

FIGURE 3.8 — Evolution du logarithme de I'’erreur en fonction du logarithme du pas de temps
pour trois schémas de Newmark et de deux droites de pente différente.

Le tableau 3.10 récapitule le pas de temps, le temps pour faire une itération de calcul et
le temps pour une période de calcul? pour une erreur cible de 107 par rapport au schéma
explicite de Runge-Kutta d’ordre 5 avec un pas de temps de 107! 5. Le temps par période
représente le temps CPU.

valeur de ‘ pas de temps temps par itération temps par période

1/4 1,00x 1079 0,06 s 100 min
1/6 1,12x107 95 0,08 s 119min
1/12 5,72x107 9 s 0,06 s 17min

Tableau 3.10 — Récapitulatif de données temporelles pour I’étude des schémas de Newmark
pour une erreur cible de 10~ par rapport au schéma explicite de Runge-Kutta d’ordre 5 avec
un pas de temps de 107! s.

Parmi les schémas conditionnellement stables, le schéma avec = 1/12 est celui qui a le temps
par période le plus court car il a le pas de temps le plus élevé et le temps par itération le plus
faible.

Le temps par période du schéma avec = 1/4 est trés supérieur a celui avec § = 1/12. La
différence s’explique par la valeur du pas de temps.

Le schéma de Newmark avec un coefficient 8 de 1/12 est le schéma le plus rapide et

2. La période de calcul est définie par la fréquence d’excitation.
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celui qui respecte le mieux son ordre théorique qui est également le plus élevé. Il paraitrait
logique de choisir ce schéma pour la suite de 1'étude. Mais, dans le contexte du couplage
fluide-structure, nous voulons un schéma inconditionnellement stable.

Le schéma de Newmark les coefficients f = 1/4 et y = 1/2 est conservé pour son caractere
inconditionnellement stable. De plus, il respecte relativement bien son ordre théorique. Con-
cernant le temps CPU, si nous nous placons dans un contexte de sous-structuration adaptée,
celui-ci diminuera énormément car le pas de temps va augmenter et le temps par itération
diminuer. En effet, les matrices de masse et de raideur seront plus petites.

Pour faciliter I'écriture, le schéma choisi sera appelé schéma de Newmark.
Le schéma de Gear

La figure 3.9 représentent le logarithme base 10 de I'erreur en fonction du logarithme base
10 du pas de temps.

—8— Erreur Gear
- = =Pente de 2 P

0 Il Il
-11 -10.5 -10 -9.5 -9 -8.5 -8
log(At)

FIGURE 3.9 - Evolution du logarithme de I’erreur en fonction du logarithme du pas de temps
pour le schéma de Gear et d'une droite de pente 2.

IIn'y a pas de rupture de pente. Ce schéma est donc inconditionnellement stable ce qui est
conforme a la littérature.

La superposition d'une droite de pente 2 montre qu’il y a un écart significatif entre les pentes
des deux courbes. Une régression linéaire confirme cette observation. En effet, elle permet d’é-
valuer une pente de 1,51 alors que I'ordre théorique attendu est de 2. Comme pour les schémas
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de Newmark, cet écart provient de I'inversion des matrices qui sont mal conditionnées.
Le schéma RKI-3

La figure 3.10 représente le logarithme base 10 de 'erreur en fonction du logarithme base
10 du pas de temps. Linfluence de la 3¢ équation a été testée. La courbe noire ne considére
que deux équations tandis que la courbe verte prend en compte les trois équations.

—5 T T T
—8— RKI|-3 2 Equations
RKI-3 3 Equations
-6[| = = = Pente de 2 1

log(erreur)

_12' i i i

-10 -9.5 -9 -8.5 -8
log(At)

FIGURE 3.10 - Evolution du logarithme de I'erreur en fonction du logarithme du pas de temps
pour les schémas RKI-3 et d'une droite de pente 3.

La superposition d'une droite de pente 3 montre que la troisieme équation améliore le com-
portement du schéma RKI-3. Cette observation est confirmée par I’évaluation des pentes des
courbes a I'aide d'une régression linéaire. Le schéma RKI-3 avec 2 équations a une pente de
2,23 et celui avec 3 équations une pente de 2,96. La troisieme équation influence donc la pré-
cision de I'ordre du schéma. Le probleme matriciel a inverser est mal conditionné, I'inversion
matricielle crée de I'erreur qui est réduite par la 3¢ équation du schéma RKI-3. A noter, la
courbe verte a une plus petite erreur pour des pas de temps inférieurs 2 1079 s.

De plus, il n'y a pas de rupture de pente. Les schémas conservent une stabilité inconditionnelle.
Les deux schémas se comportent correctement.
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3.3.3.2 Comparaison des schémas a iso-erreur

Apres avoir vérifié le comportement des schémas temporels, I'étude du temps CPU est
effectuée avec une comparaison a une erreur cible de 1078, Le tableau 3.11 récapitule, pour
les schémas étudiés, le pas de temps, le temps pour faire une itération de calcul et le temps
pour une période de calcul® pour une erreur de 10~° par rapport au schéma explicite de
Runge-Kutta d’ordre 5 avec un pas de temps de 1071 s.

nom du schéma pas de temps temps par itération temps par période
Newmark 1,00x 1079 0,06 s 1,7h

Gear 0,54x107%s 0,23s 11,91
RKI-3 3 équations | 7,81x107%s 0,38s 1,3h

RK4 2,80x107%s 12,75 126,4 h

RK2 0,27x107%s 0,79 s 80,9 h

Tableau 3.11 — Récapitulatif de données temporelles pour I’étude des schémas temporels pour
une erreur cible de 107° par rapport au schéma explicite de Runge-Kutta d’ordre 5 avec un pas
de temps de 107! s.

Pour cette comparaison, nous gardons le schéma RKI-3 a 3 équations car il a un temps par
itération plus grand que celui a 2 équations. Cela maximise le temps par période car, pour une
erreur de 1075, ils ont le méme pas de temps (figure 3.10).

Les deux schémas explicites (RK2 et RK4) ont un temps par période disproportionné par
rapport aux autres schémas. De plus, dans le cadre d'une simulation URANS a double pas de
temps, l'utilisation d'un schéma explicite n’est pas intéressante. En conséquence, nous ne les
gardons pas pour la suite de I'étude.

Parmi les schémas implicites, le schéma RKI-3 a la pas de temps le plus grand d’environ
un ordre de grandeur. Pour le temps de calcul par itération, le plus rapide est le schéma de
Newmark, ce qui est normal, car les deux autres schémas traitent des matrices deux fois plus
grandes. Au final, le schéma RKI-3 est le plus rapide pour une période de calcul grace a son pas
de temps. Le schéma de Newmark est presque aussi rapide que le schéma RKI-3 grace a son
faible temps de calcul par itération. Par contre, comme le schéma de Gear n’a pas d’avantage
sur les deux criteres, il est le plus long des schémas implicites.

Pour tous les schémas, le temps de simulation reste trop grand, il faut une heure au
minimum pour simuler 0,0001 s. Cela provient des pas de temps qui sont inférieurs 2 1079 .
11 est nécessaire de condenser la modélisation par éléments finis pour augmenter le pas de
temps et réduire le temps CPU. En effet, des méthodes de condensation adaptées permettent
de diminuer les valeurs des hautes fréquences.

3. Lapériode de calcul est définie par la fréquence d’excitation.
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3.3.4 Lessimulations temporelles avec des méthodes de sous-structuration

Dans cette sous-section, nous allons étudier numériquement l'influence des schémas
temporels sur des problemes sous-structurés. Comme dans la section précédente, les criteres
de précision, de stabilité et de temps CPU seront comparés.

3.3.4.1 Laméthode de Craig et Bampton

La taille du probleme non-structuré est de 2880 ddl avec une fréquence modale maximale
del'ordre de 107 Hz. Selon le critére de Shanon, le pas de temps pour un probléme comme
celui-ci serait de 7,5x 10705 ce qui correspond a une erreur de I'ordre de 10~ pour les schémas
étudiés (tableau 3.11). Apres 'application de la méthode de Craig et Bampton, la taille du
probleme est de 1992 ddl pour une fréquence maximale du méme ordre de grandeur que le
probléme non sous-structuré. Le temps de simulation avec cette méthode sera légéerement
réduit car les matrices a manipuler sont plus petites mais comme le pas de temps sera du
méme ordre de grandeur, le temps CPU gagné ne sera pas treés important. Cette méthode n’est
pas intéressante pour notre étude.

3.3.4.2 Lacondensation statique de Guyan avec correction

Dans notre cas, avec une fréquence d’excitation a 4500 Hz, la troncature est faite a 10 fois
la fréquence d’excitation ce qui correspond au 13° mode. La fréquence de troncature a été
choisie pour minimiser I'erreur. L'équation temporelle résolue est de taille 13 x 13 et le pas de
temps calculé selon la méthode de Shanon est de I'ordre de 107 5. Les matrices 2 manipuler
sont 200 fois plus petites et un pas de temps de I’ordre 1000 fois plus grand. Le gain en temps
CPU devrait donc étre important.

Dans la sous-section 3.3.3, les comparaisons faites entre les différents schémas pouvaient
se faire dans la phase du transitoire car toutes les fréquences étaient prises en compte. Dans
le cas de cette méthode de sous-structuration, la troncature modale supprime des modes qui
peuvent étre présents dans cette phase. Ces modes non-pris en compte vont générer beaucoup
d’erreur. Les comparaisons doivent se faire en dehors de la phase du transitoire. Une matrice
d’amortissement C est introduite pour passer cette phase plus rapidement. Lamortissement a
la méme valeur pour tous les modes (= 0,01). De plus les simulations sont faites sur un temps
de 200/ f aulieu de 1/(2f) avec f = 4500 Hz. La force extérieure porte sur les ddl de la face
extrados entiere selon I'axe ; et non plus sur un degré de liberté. Il s’agit du modele 2 de
la sous-section 3.3.2.4. Les comparaisons se faisant apres le transitoire, les résultats seront
comparés a la solution exacte du probleme U, qui est donnée par I’équation 3.70.

1
W2 +2Ew(j)iW + w?(j) ] m(j)

Use(j)=Vx%{( [Vf(j)xA]}e"Wf (3.70)
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Avec:
- V(j), w(j) : le mode propre j;
— W :lapulsation;

¢ :I'amortissement;
m=VMV;
A :le vecteur contenant 'amplitude;

t:le temps.

La figure 3.11 trace le déplacement d'un ddl excité selon 3/) pour les schémas étudiés et
pour la solution exacte en modéle complet et en modéle sous-structuré en fonction du temps.
Toutes les simulations ont été effectuées avec le méme pas de temps. Le pas de temps a été
calculé selon le critere de Shannon pour la simulation avec le modele complet. Ce pas de temps
est de I'ordre de 1079 s ce qui assure une précision maximale pour les différents schémas. Le
pic visualisé sur la figure en haut se trouve vers 199 x f. Lerreur par rapport a la solution exacte
en modele complet est, pour les 3 schémas, de 'ordre de 0,1 %. Les écarts entre les différents
schémas sont de 'ordre de 1073 %. Lerreur commise par la méthode de sous-structuration
est plus importante que celle due a la discrétisation temporelle. L'influence des schémas
temporels sur la solution est masquée par I’erreur due a la méthode de sous-structuration.

x 10
1 55 T T T T T T
Complet — Exacte
1.545¢ Guyan - Exacte 1
+  Guyan - RKI-3 3 Equations
1.541 O Guyan - RKI-32 Equations l
Guyan - Gear
1.5351 % Guyan - Newmark i

1.531 T

Amplitude
o
N
(6}

1.521

1.515¢

1.511

1.505¢

199.2 199.21 199.22 199.23 199.24  199.25
Temps x f

FIGURE 3.11 — Déplacement d'un ddl excité pour les schémas étudiés et pour la solution exacte
en modele complet et en modeéle sous-structuré en fonction du temps.

Pour étudier l'influence des différents schémas temporels sur la solution, I'erreur est
calculée par rapport a la solution exacte du modéle sous-structuré. La figure 3.12 représente le
logarithme de 'erreur pour un ddl excité selon } et pour le pic situé vers 199 x f en fonction

99



Chapitre 3. Etude d’'un schéma temporel d’ordre trois

du logarithme du pas de temps pour les schémas étudiés.

Pour le schéma de Gear, I'erreur ne varie presque plus pour un pas de temps inférieur a 1072 s.
Le schéma a atteint sa précision maximale.

Pour le schéma de Newmark, I’erreur varie pour tous les pas de temps. Par contre, pour un pas
de temps de 107° s, le schéma n’arrive pas a calculer de solution. D’apres le critére de Shanon,
pour observer un phénomene périodique de 4500 Hz, il faut au minimum un pas de temps de
I'ordre 10* 5. Le schéma de Newmark n’arrive pas jusqu’a ce critére.

Les deux schémas RKI-3 ont la méme précision pour tous les pas de temps. Dans le cas d’'une
méthode sous-structurée, les matrices a inverser sont bien conditionnées ce qui rend I'erreur
due al'inversion tres petite. La 3¢ équation a donc une influence moindre. Nous retrouvons la
méme conclusion que pour le probléme sans sous-structuration. La précision de I'inversion
matricielle joue sur I'influence de la 3° équation. Dés le pas de temps de 1075 5, les deux
schémas ont atteint leur précision maximale.

0 T T T T T
Gear
Newmark
-1r RKI-3 2 Equations 1
% RKI-3 3 Equations
oL .
. x
5 -3t 1
o
3
3 41 1
5} E
-6 .
®
_7 Il Il Il Il Il
-10 -9 -8 -7 -6 -5 -4

log(dt)

FIGURE 3.12 - Evolution du logarithme de I'’erreur pour un ddl excité et pour le pic situé vers
199 x f en fonction du logarithme du pas de temps pour les schémas étudiés.

Pour une erreur d’environ 1073, le pas de temps pour les schémas d’ordre 2 (Newmark et Gear)
est d’environ 10754 s (4,0 x 1077 5) et pour les schémas d’ordre 3 (les deux schémas RKI-3) de
107515 (7,9x1076). Laugmentation de I'ordre du schéma permet d’augmenter de quasiment
un ordre le pas de temps pour avoir la méme précision.

Le tableau 3.12 récapitule le temps CPU pour chaque simulation en fonction du pas de
temps pour une précision cible de 1073, Le temps de calcul des schémas RKI-3 est le plus court
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comme pour les simulations sans sous-structuration. Les schémas d’ordre 3 ont un temps
CPU plus court que les schémas d’ordre 2 ce qui s’explique par la valeur des pas de temps.

Dans les schémas d’ordre 2, le schéma de Gear est le plus lent. Cela peut s’expliquer par la
taille des matrices. En effet le schéma de Newmark a des tailles de matrices deux fois plus
petites.

Dans les schémas d’ordre 3, le schéma a 2 équations est le plus rapide ce qui est normal car il
manipule une équation de moins.

En conclusion, par rapport aux schémas classiques, les schémas RKI-3 (avec 2 ou 3 équa-
tions) sont plus intéressants pour résoudre des problemes de dynamique des structures avec
une méthode de condensation adaptée. En effet, ils sont plus rapides et plus précis.

nom du schéma Ordre pasdetemps temps CPU pour 20000 périodes

Newmark 2 0,4x107%s 180s
Gear 2 0,4 x 10765 360 s
RKI-3 2 équations 3 7,9%x107 % 10s
RKI-3 3 équations | 3 7,9%x107 % 20s

Tableau 3.12 — Récapitulatif du temps CPU pour une précision cible de 10~3 en fonction du
pas de temps pour les différents schémas dans le cas d'une méthode de sous-structuration.

Dans cette section , nous avons étudié et comparé le schéma implicite de Runge-Kutta
d’ordre 3 a d’autres schémas temporels utilisés en dynamique des structures. Nous nous
sommes servis de la 4¢ configuration de I'EPFL comme cas test. Les schémas ont été testés sur
des problémes complets et sous-structurés.

Dans le cadre de problemes complets et pour une précision identique a tous les schémas,
le schéma RKI-3 est le plus rapide a une précision identique et est inconditionnellement stable.
Le schéma de Gear est extrémement lent. Dans le cadre de probléemes sous-structurés, le
schéma RKI-3 a deux équations est aussi le plus rapide a une précision identique. Les schémas
d’ordre 2 sont au moins 10 fois plus lents. Le schéma de Gear reste également le plus lent.

La précision de la résolution des deux premieres équations du schéma RKI-3 peut étre
dépendante de la 3¢ équation. Dans le cas d'un systeme complet mal conditionné, elle est
impérative. Dans la suite, le schéma RKI-3 est implémenté dans le logiciel fluide Turb’Flow
pour vérifier si ces conclusions restent valables pour la résolution de problemes URANS.
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3.4 Simulation des équations de la mécanique des fluides avec le
schéma implicite de Runge-Kutta d’ordre 3 et un algorithme en
double pas de temps

Le schéma implicite de Runge-Kutta d’ordre 3 présente de bons résultats en précision et en
temps CPU pour un probléeme de dynamique des structures. Nous allons maintenant le tester
sur des problémes physiques de mécanique des fluides en milieu compressible. Il sera analysé
et comparé au schéma de Gear déja présent dans le logiciel Turb’Flow.

Apres avoir présenté les équations du schéma RKI-3 dans le logiciel Turb’Flow, le schéma
sera testé sur une équation différentielle a une dimension et sur deux cas académiques. Le
premier cas consistera a étudier la propagation d'une onde acoustique créée par une disque
pulsant dont la solution analytique est connue. Le second cas portera sur la propagation d'une
onde de choc dans un tube a choc et sur sa réflexion sur un panneau rigide. Il s’agit d'une
expérience menée par Giordano [24] a 'TUSTI.

3.4.1 Algorithme en double pas de temps pour le schéma implicite de Runge-Kutta
d’ordre 3

Les équations du schéma RKI-3 sont données par les équations 3.5 et 3.6. Ces équations
résolvent le probleme de Cauchy donné par les équations 3.1. Les équations URANS adimen-
sionnées et discrétisées spatialement peuvent s’écrire de la fagon suivante :

d
5; /9 =-R()q) @.71)

Ou J est le volume de la cellule de maillage (jacobien), q le vecteur de variables conservatives
et turbulentes, R le résidu et ¢ le temps.

En appliquant le schéma RKI-3, nous obtenons le systéme d’équations suivant. Il est composé
de deux équations couplées et implicites et de I'équation de correction (ou de projection) :

n n At[b n n 1 n n
Uq*) +1/3 — (]q) _? ZRU +1/3'q*+1/3)_ZRU +1’q*+1) (3.72)
(]q*)n+1 — (]q)n_At[ZR(]n+1/3’q1:+1/3)+ERUnH’qZH) 3.73)
n n 1
(]q) +1 — (]q) —At[ZRUHHB,QZHB)"'ZRU’HIyq:H) (3.74)

Pour les mémes raisons que le schéma de Gear, le schéma RKI-3 va étre implémenté en
double pas de temps (DPT) dans le logiciel Turb’Flow. La résolution en DPT va uniquement
porter sur les équations couplées et implicites 3.72 et 3.73. Une fois la résolution des équations

)n+1/3

couplées et implicites terminée, les solutions (Jq, et ( ]q*)nJrl sont introduites dans
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I’équation 3.74. Nous utilisons le méme pseudo-temps 7 pour les deux équations couplées :

0 Ji * n+1/3 _ ] n
a(]q*)nﬂ/s: _ (a.) — (Ja) (3.75)
_ § n+1/3 _n+1/3) _ l n+l _n+l
0 " 1q, n+l Ji n
-Ua)" = - Ua.) o Ua) (3.76)

_ [%R(]nJrl/g,q,:H/s)'FleR(fn+1,q,:+1)

Comme pour le schéma de Gear, les équations 3.75 et 3.76 vont étre résolues par un schéma
de Runge-Kutta dérivé du schéma de Jameson :

n+1/3,p+1  _ n+1/3,p
*0 = Q.
n+l,p+1 n+l,p
*0 .
n+l3,p+1  _ n+lBp  ar [J7B-(e)"
*k - q* ak]n+1/3 At/3

5 n+1/3 on+l/3,p+l) 1 n+l nt+lp+l
+ZR(] i | )_ZR(] L By )
) (3.77)
n+1,p+1 n+l,p dr []””q:;l'pﬂ—(]q)"

sk - * (295 T At

3 n+1/3 . n+1/3,p+1 1 n+1 n+l,p+l
+ 4R(] ) By +aRUJTHa,

n+1/3  _ n+1/3,p+1

q. - q*k ar |
n+l _ n+l,p+
q* - q* kmax

Ot a sont les constantes du schéma de Jameson, p l'indice de discrétisation pseudo-temporelle
et k I'indice des sous-pas du schéma de Jameson.

I Lo PPN P n+l1,p+1
Par hypothése, les métriques ne sont pas calculées a toutes les sous-itérations: J; = 77" = j*1

k
+1/3,p+1 2 . . P A .
et ]Z Pre = n+li3 1es équations 3.77 sont réarrangées de la méme maniere que pour le
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schéma de Gear :

n+1/3,p+1  _ n+1/3,p
%0 = 4«
n+l,p+1 n+l,p
*0 - *
n+1/3,p+1 n+1/3,p _ « dr ]"*”3qf+1/3'p—(]q)"
*k = k]n+1/3(1+3a§d1) At/3
t

5 n+1/3,p+1 1 n+l,p+1
+ZR(]n+l/3 q p )_ZR(]’Hl,q p )

e P | * k=1
{ (3.78)
P gt g dr [l”“qf”"”—(fq)"
]’”1(1+%) At

3 +1/3 n+1/3,p+1 1 +1 n+l,p+l
AR Rl

P Mk k-1 * k—1
n+l/3 _ n+1/3,p+1
q* - * Kjpa
n+1 n+ rpx+1
q. - q* kmax

Les résultats q”*!/3 et q*! sont ré-introduits dans 'équation 3.74, ce qui nous permet de

calculer explicitement la solution a 'instant n+ 1 :

n+1

- Jn+l

(3.79)

(]q)n —AI{ZR(]'}H/?’,QZHB) + iR(]nH,q:Hl)}

La figure 3.13 représente le nouvel algorithme temporel dans le logiciel Turb’Flow. Il reprend
la méme architecture que I'ancien (présenté figure 2.8 page 25) mais avec des étapes supplé-
mentaires. Un code couleur a été mis en place. Les étapes qui ne servent qu’au schéma de
Gear sont en vert, en rouge celles pour le schéma RKI-3 et en noir celles qui servent aux deux
schémas.

L'étape 1 d’'initialisation ne change pas par rapport au schéma de Gear.

L'étape 2 de prédiction n’est pas utilisée avec le schéma RKI-3. Charlot et al.[11] ont testé
différentes équations pour prédire la solution finale de I'instant n + 1. Toutes les équations
testées n'apportent pas un gain en temps CPU ou en gain en précision significatif. De plus,
ils sont dépendants des probléemes étudiés. Pour simplifier, nous avons choisi d’initialiser les
temps n+ 1 et n+1/3 en les prenant égaux au temps n, cette technique étant la plus robuste
d’apres Charlot.

Dans I'étape de mouvement de maillage (étape 3), les vitesses a I'instant n + 1 et a l'instant
n+ 1/3 doivent étre calculées tout en respectant la loi de conservation géométrique. Cette loi
a trois significations :
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| 1: Initialisation |
¥

| 2:  Prédiction q"! |<—
¥

3 :Mouvement maillage
xn+1 et xn+1/3

l

4: Résolution !

ou
Résolution q."*! et q."1/3
T=T+AT

totrat]

5: Résolution g*! |

6: Fin

FIGURE 3.13 - Algorithme en double pas de temps avec le schéma de Radau.

— la solution est exacte sur un maillage mobile dans le cas ot il n'y a pas d’écoulement;;

— la solution est exacte sur un maillage mobile dans le cas ou1 I'’écoulement est uniforme;

— le schéma d’intégration en temps a le méme taux de convergence sur le maillage mobile
que sur le maillage fixe.

Charlot et al. [10] ont développé deux équations, une pour la divergence de la vitesse de maille
(équation 3.80) et une pour la vitesse de maille (équation 3.81), qui assurent la conservation
géométrique dans le cas de maillage déformable. Ces deux expressions sont utilisées pour les
calculs auxinstants n+ 1 et n+1/3.

nc; ]n+ck ]n

(V- Um) ;a]k AL (3.80)
) xn+ck %™

vy 7 (x) = Z ap— (3.81)

Ou J (1) est le jacobien entre le domaine de référence et le domaine déformé a l'instant ¢, a;,
cj sont les coefficients disponibles dans le tableau de Butcher 3.2, v, la vitesse de maille et x
les coordonnées du maillage.

La matrice formée des coefficients a;; doit étre inversible.

n+1/3

ATlintérieur de I'étape 4, le calcul de la variable q est rajouté pour le schéma RKI-3.
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Limplémentation du schéma RKI-3 rajoute I’étape 5. Elle correspond a la résolution de
I’équation explicite 3.79 lorsque celle-ci est introduite.

Concernant les conditions limites, leur traitement est appliqué aux variables q”*1/3, /!

et @"*1. Seul le terme source S* de I'équation 2.40 est modifié pour les trois variables de la
facon suivante :

+1/3
g o S*:S”+”3+Uq*)n ~Ua)" (3.82)
At/3
n+1 n
O - S*an+1+(1‘l*) Ua) (3.83)
At3
n+1 n
¢ - S*:sn+1+w (3.84)

Le schéma RKI-3 va étre testé sur une équation différentielle a une dimension.

3.4.2 Simulation sur une équation différentielle ordinaire

Pour étudier 'influence de I'’équation 3.74 de projection ou correction, nous allons tester
le schéma implicite de Runge-Kutta d’ordre 3 sur une équation différentielle ordinaire d’ordre
1 modélisée par le probleme de Cauchy suivant :

a - -
ary (1) y(® (3.85)
y(0) = 1
La solution de ce probleme est connue et donnée par :
yw=e' (3.86)

Cette solution exacte va étre comparée a la solution de trois schémas temporels :

— le schéma de Gear présent dans le logiciel Turb’Flow;

— le schéma de Runge-Kutta avec les équations 3.72, 3.73 et 3.74, noté RKI-3 3 équations;
— le schéma de Runge-Kutta avec les équations 3.72 et 3.73, noté RKI-3 2 équations.

Le schéma implicite de Gear d’ordre 2 appliqué aux problémes de Cauchy (équation 3.1) est
donné par I'équation suivante :

3yn+1 _4yn +yn—l _

n+l _n+l
AT o™,y (3.87)

Les trois schémas temporels sont résolus avec la technique a double pas de temps. Le schéma,
pour les sous-pas de temps 7, est celui de Jameson d’ordre 2 a 5 sous-pas. Cette résolution

106



3.4. Simulation des équations de la mécanique des fluides avec le schéma implicite de
Runge-Kutta d’ordre 3 et un algorithme en double pas de temps

a été présentée dans le chapitre 2 a la sous-section 2.3.3. Les schémas ont été implémentés
dans le logiciel MATLAB pour réaliser ces tests.

La figure 3.14 trace les solutions numériques et la solution exacte de la résolution du
probleme (haut) et I'écart par rapport a la solution exacte (bas). Les trois simulations sont
faites pour un nombre de sous-itérations de 100.

Le schéma noté RKI-3 2 équations est celui qui est le plus éloigné de la solution exacte et il est
assez proche du schéma de Gear. Le schéma noté RKI-3 3 equations est quasiment égal a la
solution exacte (écart inférieur a 0,0069).

1 T T T T
3 Solution exacte
N RKI-3 2 équations
\ = = =RKI-3 3 équations
N\ == Gear
> 0.5} e 1
\/
\/
~/
\,~'~
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t
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FIGURE 3.14 - Solutions d'une équation différentielle d’ordre 1 (Equations 3.85) avec un
nombre de sous-itérations de 100 (haut) et écart absolu par rapport a la solution exacte (bas).

La figure 3.15 trace les mémes données que la figure 3.14 avec un nombre de sous-itérations
de 1000. Les solutions avec les schémas de Runge-Kutta sont égales a la solution exacte et
égales entre elles (écart de 10719 chacune avec la solution exacte). Par contre, la solution avec
le schéma de Gear présente un fort pic d’erreur au début de la résolution (écart de 4 %). Ce pic
reste bien moins fort que celui avec 100 sous-itérations (écart de 14 %). Cette erreur vient de
I'initialisation du probleme. Le schéma de Gear a besoin de la solution au temps ¢t = —A¢ pour
démarrer ce qui n’est pas le cas des schémas de Runge-Kutta. Cette solution est prise égale a
celle du temps ¢ = 0 ce qui est faux dans ce cas.

L'augmentation du nombre de sous-itérations 7 améliore les résultats des simulations.
Cette amélioration est surtout visible pour le schéma de Runge-Kutta noté RKI-3 2 équations.
L'équation 3.74 est prépondérante quand le nombre de sous-itérations est faible, c’est-a-dire
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FIGURE 3.15 - Solutions d'une équation différentielle d’ordre 1 (Equations 3.85) avec un
nombre de sous-itérations de 1000 (haut) et écart absolu par rapport a la solution exacte (bas).

quand le systeme d’équations 3.72 et 3.73 couplées et implicites est moins bien résolu. Cette
3¢ équation permet de corriger la solution et donc de limiter le nombre de sous-itérations ce
qui diminue le temps CPU.

Dans le cadre de simulation URANS, des test ont été effectués sans prendre en compte
la 3¢ équation dans I'algorithme. Les simulations étaient toutes trées instables. Il a donc été
décidé de forcer le code a prendre en compte cette équation dans tous les cas. Cette remarque
ne concerne pas les simulations de la dynamique des structures.

Le schéma RKI-3 avec 3 équations va étre testé sur des problemes de mécanique des fluides
instationnaires. Dans la suite de I'étude, le schéma RKI-3 avec 3 équations sera appelé le
schéma RKI-3.

3.4.3 Application a un disque pulsant

Dans cette section, le schéma implicite de Runge-Kutta d’ordre 3 en temps va étre étudié
sur un probléme de mécanique des fluides dans un milieu compressible. Le probleme choisi
a l’avantage d’avoir une solution analytique connue ce qui nous permettra de vérifier que
I'implémentation du schéma est correcte.

Dans un premier temps, le probleme étudié est présenté. Cette présentation comprend
une démonstration de la solution analytique ainsi que des parametres généraux liés aux
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simulations. Dans un deuxiéme temps, un premier résultat avec le schéma de Gear est présenté
ainsi qu'une étude sur les parametres des schémas spatiaux pour comprendre les différences
entre la prédiction et la solution analytique. Dans un dernier temps, une étude comparative
sur les deux schémas temporels est réalisée.

3.4.3.1 Présentation du disque pulsant

Un disque centré sur l'origine du repere cartésien est considéré. Sur la peau du disque, un
petit mouvement oscillatoire décrit par I’équation suivante est imposé :

r(t):Axsin(Z*n%) (3.88)

Ou r est le rayon du disque, ¢ le temps réel, Al’amplitude des oscillations, T la période de
l'oscillation.

Le disque oscille autour d'un rayon moyen de 50 mm avec une amplitude A de 0,5 mm et une
fréquence f de 1000 Hz. Le rayon moyen est considéré comme étant le rayon a I'instant initial.
Ce cas va étre simulé avec le logiciel Turb’Flow qui va résoudre les équations URANS avec les
deux schémas temporels disponibles : le schéma de Gear et le schéma RKI-3. Le comportement
du schéma RKI-3 pourra étre observé dans un cas compressible avec une onde de pression
acoustique. En effet, I'oscillation du disque crée une onde de pression acoustique traduite
par un champ de pression ne dépendant que de la coordonnée r du repére cylindrique et du
temps.

Ce probleme consiste a résoudre une équation de propagation (équation 3.89) portant sur
la pression dans un milieu homogeéne et au repos. Cette équation n’a pas de solution générale
connue en dehors des cas de propagation unidimensionnelle.

2%
A p(F,1)=0 (3.89)

T 23:2
o ot
Ot ¢y est la vitesse du son au repos et 7 le vecteur coordonnée.

Comme les frontiéres du domaine coincident avec des surfaces de coordonnées curvilignes
séparables, il est possible de résoudre cette équation en utilisant une solution a variables
séparées. Il faut écrire I’équation 3.89 en coordonnées cylindriques :

72 16 106> 0% 162

oL 10,10 0 1O o,xn=0 3.90
o2 "vor T 72002 Toxz 2o )P0 090

ou 7 = (r,0, x) estle vecteur de coordonnées cylindriques.

Le principe de la résolution a variables séparées consiste a faire I'hypothese que la solution
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sera de la forme suivante :
p(r,0,x,1) =R(r)©@O)X(x)T (1) (3.91)

L'équation 3.91 est introduite dans I'équation de propagation 3.90. Pour notre probléme, seule
I'évolution de la pression selon la coordonnée r et selon le temps  nous intéresse.

La résolution temporelle nous donne une solution de la forme suivante :
T(2) = Ge'* (3.92)

Ou G est une constante dépendant de la résolution de la coordonnée r, 1 le nombre complexe
et w la pulsation égale a 27z f.

La résolution de la coordonnée r nous donne une équation de Bessel que nous résolvons avec
la fonction de Hankel implémentée dans le logiciel MATLAB :

~1wpoVh |

R(r)=J
(r) A,

H(r) (3.93)
Ol pg est la masse volumique initiale, Vj la vitesse de I’onde de pression (— Aw), J une cons-
tante dépendant de la résolution temporelle, H la fonction de Hankel et d H,;, = CﬂOI]-[I (C%A)

Finalement, le champ de pression est donné par I'’équation suivante :

- wPOVO wt
———— xH 3.94
dH,. xH(r)e (3.94)

p(r)=-R

La simulation de la propagation de I'onde acoustique est réalisée avec le logiciel Turb’Flow.
Le fluide est considéré comme un gaz parfait non-visqueux et non-turbulent (application
des équations d’Euler). La discrétisation spatiale comporte 40000 mailles (Figure 3.16). Les
conditions initiales sont les suivantes :
— pression au repos égale a 101300 Pa;
— température au repos égale 2293 K;
— masse volumique au repos égale a 1,205 kg/m?;
— vitesse du son égale a 343,11 m/s.

Concernant les conditions limites au niveau du disque pulsant, la vitesse de la paroi est
imposée et calculée a partir de la pulsation du disque (équation 3.88).

Concernant les conditions limites extérieures, nous imposons un fluide au repos dont les
grandeurs correspondent a I’état initial. Cette modélisation implique que les résultats de la
simulation ne sont plus réalistes quand I'’onde de pression atteint le bord du domaine.

Le mouvement du maillage est réalisé par une interpolation utilisant les Fonctions a Base
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FIGURE 3.16 — Illustration du maillage disque pulsant.
Représentation d’'une maille sur deux.

Radiale (noté RBF *) avec la fonction de Wendland C2 et un rayon de 2 m. Un point sur quatre
du maillage de la peau du disque est un point de controle. La méthode d’interpolation est
détaillée dans la sous-section 4.3.3.1 du chapitre 4 (page 138). La vitesse de maille est calculée
a partir de cette déformation et du schéma temporel.

Le tableau 3.13 récapitule toutes les simulations sur le disque pulsant.

Numéro simulation | Schéma temporel | Pas de temps ‘ Schéma spatial ‘ Ordre ‘ Limiteur

1 Gear 107" s Jameson 4 NON

2 Gear 1077s Roe 3 SPL-1/3
3 Gear 1077s Roe 3 NON

4 Gear 10755 Roe 3 SPL-1/3
5 Gear 1055 Roe 3 SPL-1/3
6 Gear 107%s Roe 3 SPL-1/3
7 RKI-3 10765 Roe 3 SPL-1/3
8 RKI-3 107%s Roe 3 SPL-1/3
9 RKI-3 1074s Roe 3 SPL-1/3
10 RKI-3 107°s Roe 3 NON

Tableau 3.13 — Liste des simulations faites sur le disque pulsant.

4. Radial Basis Function.
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Concernant le schéma de Jameson, il est pris avec une précision d’ordre 4 auquel un coefficient
de viscosité numérique d’ordre 4 est rajouté €4 = 0,05. Le schéma est d'une précision, au final,
d’ordre 3. Concernant le schéma de Roe, il est pris avec une précision d’ordre 3. Si le limiteur
« Symetric Piecewise-Linear 1/3 » (noté SPL-1/3) [64] qui est d’ordre 3 est rajouté, le schéma
est d'une précision, au final, d’ordre 2 lorsque le limiteur est actif.

3.4.3.2 Premier résultat et influence de la discrétisation spatiale

Dans un premier temps, nous allons présenter une prédiction numérique comparée a la
solution exacte. Dans un second temps, nous étudierons I'influence des schémas spatiaux sur
la prédiction.

La figure 3.17 représente le champ de pression obtenu pour le mouvement oscillatoire du
disque. Cette prédiction a été obtenue avec le schéma de Gear, un pas de temps de 10~ s, le
schéma spatial de Roe avec un limiteur (simulation 2 dans le tableau 3.13). Quatre temps ont
été représentés permettant de voir la propagation de 'onde :

I'instant initial ;

t=2ms;

t=4ms;

tr = 6 ms : le temps final qui correspond au temps que met I'onde a atteindre la limite
extérieure du domaine fluide.

La figure 3.18 représente 1'évolution radiale de la pression pour la solution analytique et
pour la prédiction de la simulation 2 (tableau 3.13) et de I'erreur par rapport a la solution
analytique (bas). L'évolution radiale de la simulation 2 est prise a I'instant 6 ms (ligne noire
sur la figure 3.17 - haut). Lerreur est calculée de la facon suivante :

Punalytique — Psimulation

erreur = (3.95)
Panalytique (t=0)

Lerreur numérique par rapport a la solution analytique est inférieur a 1 % pour un rayon
inférieur a 0,57 m. Apres ce rayon, la simulation prédit des oscillations plus faibles. Londe est
atténuée par dissipation numérique et il y a un léger agrandissement de la période spatiale.

Lerreur numérique par rapport a la solution analytique est de —3,40 % pour un rayon de
0,93 m. Lerreur augmente pour des rayons plus élevés et atteint une valeur maximale de 10 %.

Apres le rayon 1 m, le maillage ne garantit plus 20 points par période spatiale ce qui est
insuffisant pour un schéma d’une précision d’ordre 2. Cette dissipation numérique peut
provenir du choix de la discrétisation spatiale qui n’est pas adaptée au maillage :

— type du schéma : décentré amont ou centré;
— ordre de précision;
— limiteur.
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FIGURE 3.17 — Champ de pression instantanés obtenus pour le mouvement oscillatoire du
disque a l'aide de la simulation 2 du tableau 3.13.
Ligne noire : ligne servant au tracé de 1’évolution radiale de la pression.

Le schéma spatial utilisé est celui de Roe. Il s’agit d'un schéma décentré amont. D’apres Soulat
[64], ce schéma est robuste et précis pour les écoulements avec des ondes de choc. Par contre,
comme il ne respecte pas la condition d’entropie, il peut prédire des solutions non-physiques.
Les simulations précédentes ne s’'inscrivent pas dans ce cas. Les prédictions ont certes un
écart avec la solution attendue mais elles ne sont pas aberrantes.

Un autre type de schéma spatial est disponible dans le logiciel Turb’Flow. Il s’agit du schéma
centré de Jameson. Ces schémas sont naturellement non-dissipatifs ce qui leur permet d’at-
teindre plus facilement une grande précision. Mais cette particularité les rend naturellement
instables. Dans le logiciel Turb’Flow, une dissipation artificielle a été implémentée pour les
stabiliser. La figure 3.19 représente I’évolution radiale de 'onde de pression pour les simula-
tions 1 et 3 (tableau 3.13) a I'instant 6 ms et la formulation analytique (haut) et de I'erreur par
rapport a la solution analytique (bas).

La simulation 1 correspond a I'utilisation du schéma de Jameson avec une précision d’ordre 4
auquel un terme de viscosité artificielle est ajouté. La simulation 3 correspond a I'utilisation
du schéma de Roe avec une précision d’ordre 3 et sans limiteur. Les deux simulation utilisent
les mémes parametres temporels.

Pour un rayon inférieur a 1,3 m, les deux simulations ont une erreur inférieure a 1 %. Apreés,
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FIGURE 3.18 — Evolution radiale de 'onde de pression pour la simulation 2 (tableau 3.13) a
I'instant 6 ms et la formulation analytique.
Evolution radiale de I'erreur par rapport a la solution analytique (bas).

les simulations prédisent des oscillations plus faibles. L'onde est atténuée par dissipation
numérique et il y aun léger agrandissement de la période spatiale. Globalement les prédictions
des simulations 1 et 3 sont plus précises que celles de la simulation 2, ce qui traduit une
différence de I'ordre de précision® de la discrétisation spatiale des différentes simulations.

Pour un rayon inférieur a 0,8 m, les deux simulations prédisent des résultats tres similaires.
Apres, la simulation avec le schéma de Roe (simulation 3) a des oscillations plus amorties et
une changement de période spatiale plus fort. Mais ces différences sont légeres.

En conclusion, le limiteur spatial SPL-1/3 a une influence non-négligeable sur les résultats
du cas étudié. Soulat [64] avait remarqué que ce limiteur est tres dissipatif. Pour le cas « Ringlet »
proposé par G. Chiocchia, il avait conclu que le limiteur SPL-1/3 est le limiteur le plus dissipatif
pour un schéma de Roe d’ordre 3.

Cependant, nous conservons le limiteur SPL-1/3 pour la suite de ’étude car son caractere
dissipatif stabilise la convergence. Il faudra tenir compte de son influence sur la précision des
résultats pour analyser les résultats de I'étude temporelle du disque pulsant.

5. Il s’agit de I'ordre de la discrétisation spatiale qui tient compte de I'ordre du schéma et de 1'ordre du limiteur
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FIGURE 3.19 - Evolution radiale de I'onde de pression pour les simulations 1 et 3 (tableau 3.13)
al'instant 6 ms et la formulation analytique (haut).
Evolution radiale de I'erreur par rapport a la solution analytique (bas).

3.4.3.3 Etude temporelle du disque pulsant

L'étude se divise en deux parties. Dans un premier temps, la dissipation et la dispersion du
schéma RKI-3 et du schéma de Gear sont étudiées. Dans un second temps, le temps CPU est
évalué pour compléter I'étude.

La plupart des simulations qui permettent de comparer les prédictions du schéma de Gear
et du schéma RKI-3 sont réalisées avec le schéma de Roe et le limiteur SPL-1/3. Il y aura une
erreur dde a ce limiteur mais elle n'empéche pas de comparer les prédictions des schémas
temporels.

La figure 3.20 trace I’évolution radiale de 'onde de pression pour différents pas de temps
et schémas temporels (simulations 5 a 10 du tableau 3.13) a I'instant 6 ms.

Les prédictions accentuent la dissipation de 'onde aprés un rayon de 0,4 m avec le méme
ordre de grandeur d’erreur par rapport a la solution analytique excepté pour les prédictions
obtenues avec des pas de temps de 10~ 5. En effet, pour un pas de temps de 10 set de 107 % s,
I'erreur relative par rapport a la solution analytique est comprise entre 7,8 % et 8,0 % pour un
rayon de 0,76 m. Lerreur relative pour le schéma RKI-3 avec un pas de temps de 10™* s est de
14,3 % pour un rayon de 0,76 m et de 49 % pour le schéma de Gear avec le méme pas de temps
pour un rayon de 0,67 m.
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FIGURE 3.20 — Evolution radiale de 'onde de pression pour différents pas de temps et schémas
temporels (simulations 4 a 9 du tableau 3.13) a I'instant 6 ms.

La figure 3.21 trace la norme L0 par rapport a la solution analytique pour un rayon inférieur
a 1 m. Linstabilité du schéma de Gear est bien mise en évidence : |'erreur augmente 2, 6 fois
plus avec un pas de temps de 10~ s que pour le schéma RKI-3 avec le méme pas de temps.

Le maximum de la norme LO pour le schéma RKI-3 est obtenu pour le pas de temps de 107 s
ce qui correspond 4 un pas de temps de 2,51 x 107> s pour le schéma de Gear. Le schéma RKI-3
permet presque d’augmenter le pas de temps d'un ordre de grandeur tout en conservant la
méme précision sur les résultats. Nous avions la méme conclusion sur les cas de dynamique
des structures étudiés précédemment.

Comme pour la dynamique des structures, l'utilisation de schéma RKI-3 permet d’augmenter
de quasiment un ordre de grandeur le pas de temps tout en gardant la méme précision sur
I’amplitude.

Les prédictions ne modifient pas la dispersion de I'onde jusqu’a un rayon de 1,8 m excepté
pour la prédiction obtenue avec le schéma de Gear et un pas de temps de 10~ s. La solution
analytique donne un pic d’amplitude pour un rayon de 0,76 m. Le schéma de Gear avec un
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FIGURE 3.21 — Norme L0 par rapport a la solution analytique pour le schéma de Gear et le
schéma RKI-3.

pas de temps de 10™* s prédit ce méme pic a un rayon de 0,67 m, soit une erreur relative de
12 %.

Le déphasage est le point primordial pour prédire correctement le phénomene du flottement.
Le schéma RKI-3 pourrait donc étre utilisé pour ce type de prédiction avec un pas de temps
d’un ordre supérieur par rapport au schéma de Gear.

La figure 3.22 trace I'évolution radiale de I'onde de pression pour le schéma RKI-3 avec un
pas de temps de 107° s avec le schéma de Roe avec et sans le limiteur SPL-1/3 (simulations
8 et 10 du tableau 3.13) a I'instant 6 ms. Comme pour le schéma de Gear, le limiteur est le
parametre que crée le plus de dissipation et donc d’erreur d’amplitude.

La figure 3.23 permet d’évaluer le temps CPU pour chaque simulation. Elle trace le nombre
d’itérations pseudo-temporelles effectuées pour chaque itération temporelle réelle pour les
simulations 4, 5, 7 et 8 du tableau 3.13.

Pour les simulations avec le schéma de Gear et les pas de temps de 1078 5, le nombre d’itéra-
tions pseudo-temporelles atteint la limite maximale (2000 itérations) sur un temps de 2 ms. Ce
phénomene n’a pas été expliqué. Il ne correspond a aucune fréquence du probléme. La simula-
tion avec un pas de temps de 107 s s’effectue avec 7 fois plus d’itérations pseudo-temporelles
pour atteindre la méme convergence.

Avec le schéma RKI-3, la simulation avec un pas de temps de 107 s s’effectue avec 4 fois plus
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FIGURE 3.22 — Evolution radiale de I’onde de pression pour le schéma RKI-3 avec un pas de
temps de 10~ s avec le schéma de Roe avec et sans limiteur (simulations 8 et 10 du tableau 3.13)
alinstant 6 ms.

d’itérations pseudo-temporelles pour atteindre la méme convergence.

La simulation avec le schéma de Gear pour un pas de temps de 107 s a besoin d’environ 15
itérations pseudo-temporelles pour atteindre la convergence voulue. La simulation avec le
schéma RKI-3 pour un pas de temps de 107> s a besoin de 200 itérations pseudo-temporelles
pour atteindre la méme convergence. De plus, une itération avec le schéma RKI-3 est environ
2 fois plus longue en temps CPU qu’avec le schéma de Gear car il y a deux équations de RANS
qui doivent étre calculées. En conclusion, le temps CPU d’une simulation avec le schéma
RKI-3 est beaucoup plus grand que celui d'une simulation avec le schéma de Gear.

Les résultats pour le schéma RKI-3 et pour le schéma de Gear viennent d’étre présentés sur
une configuration d’onde de pression se propageant dans un fluide au repos. Ces ondes sont
générées par un disque pulsant. Le schéma RKI-3 a un temps CPU beaucoup plus long pour
une précision similaire. Par contre, les simulations avec ce schéma acceptent un pas de temps
plus grand que celles avec le schéma de Gear.
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FIGURE 3.23 — Nombre maximal de pseudo-itérations en fonction du temps réel pour les
simulations 4, 5, 7 et 8 du tableau 3.13.

3.4.4 Application a une onde a choc impactant un panneau rigide

Le schéma implicite de Runge-Kutta d’ordre 3 en temps va étre étudié sur une seconde
configuration d’onde se propageant dans un milieu compressible. Il s’agit de prédire le dé-
placement d’'une onde dans un tube a choc dans lequel un panneau rigide a été rajouté. Une
description complete du cas d’étude est faite a la sous-section 5.2.1 du chapitre 5. Dans cette
description, il y a la présentation du banc d’essai et des résultats d’essais.

Apres avoir présenté rapidement les simulations effectuées et le banc d’essai, I’étude se
fera sur la stabilité et la précision des schémas temporels sur ce cas test. Puis, le temps CPU
des différentes simulations sera comparé.

Il s’agit d'un cas test d’interaction fluide-structure présenté par Giordano [24] en 2005.
Une onde de choc créée par la rupture de la membrane du tube a choc vient impacter un
panneau rigide ® placé dans ce méme tube a choc. La figure 3.24 permet de visualiser le banc
d’essai. L'épaisseur du panneau est de 1 mm et la longueur de 50 mm. Giordano se sert de ce
cas test pour valider un logiciel numérique et étudier une interaction fluide-structure dans un
écoulement transsonique présentant une déformation de la structure importante. Londe de
choc créée se propage de la gauche vers la droite sur la figure 3.24 et vient impacter le panneau
déformant. Une partie de 'onde passe au dessus du panneau et va impacter le fond du tube a

6. Dans le cadre d'une simulation fluide-structure, le panneau n’est pas rigide.
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choc. Lautre partie revient vers la membrane qui a créé 'onde. Un capteur de pression pariétal
est placé en amont du panneau.

10 mm

Capteur de pression
i \Tr . 2
! Epaisseur

Structure

fdéformable

Base

Base Tube
j /_mdeformable a choc

>

m

3
80 mm
Longueur

e
15 mm

15 mm 250 mm

FIGURE 3.24 - Banc d’essai du panneau déformant placé dans un tube a choc.

Dans cette section, le panneau est considéré comme rigide. L'étude porte uniquement sur
le domaine fluide et la propagation de I'onde. Seuls les résultats sur le capteur de pression
seront présentés dans cette section. Pour diminuer la taille du maillage, le tube a choc n’est pas
modélisé en entier. Une partie en amont du panneau a été supprimée. Le maillage comporte
201840 mailles avec une premiére maille a la paroi de 10~ m. La figure 5.16 dans le chapitre 5
(page 169) permet de visualiser un agrandissement du maillage autour du panneau. L'air est
considéré comme étant un gaz parfait et I'écoulement est laminaire. Les parois sont adiaba-
tiques. La rupture de la membrane n’étant pas simulée, a I'instant initial de la simulation,
I'onde de choc se trouve a proximité du panneau, a gauche du panneau sur la figure 3.24. D’ou,
les conditions initiales sont les suivantes :

— agauche del'onde de choc : 1a pression est de 154145 Pa et la température de 332,34 K ;
— adroite de 'onde de choc : la pression est de 10° Pa, la température de 293 K et le fluide a
une vitesse nulle.

La discrétisation spatiale utilise le schéma de Roe avec le limiteur SPL-1/3. La précision
spatiale est d’ordre 2. La discrétisation temporelle utilise soit le schéma de Gear soit le schéma
RKI-3.

La figure 3.25 représente la valeur de la pression sur le capteur pour différentes simulations
fonction du schéma temporel et du pas de temps (haut) ; et 'erreur des prédictions par rapport
la simulation avec le schéma de Gear et un pas de temps de 1078 s (bas). Le premier pica t = 0s
correspond au passage de 'onde devant le capteur et le second pic a ¢ = 0,2 ms correspond
au passage de 'onde qui s’est réfléchie sur le panneau. Toutes les simulations exceptées celle
avec le schéma de Gear et le pas de temps de 107% s ont des prédictions similaires. Elles ont
une erreur inférieure a 0,2 %. La prédiction avec le schéma de Gear et le pas de temps de 10765
a une erreur moyenne plus élevée (environ 0,5 %) et deux pics d’erreur dont un a 8,5 %.

Lerreur pour les prédictions avec le schéma de Gear décroit avec la diminution de pas de
temps pour atteindre une erreur tres faible (inférieure a 0,2 %) ce qui valide le choix du schéma

120



3.4. Simulation des équations de la mécanique des fluides avec le schéma implicite de
Runge-Kutta d’ordre 3 et un algorithme en double pas de temps
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FIGURE 3.25 - Pression sur le capteur dans le tube a choc pour différents schémas temporels
et pas de temps (haut).
Erreur par rapport a la simulation avec le schéma de Gear et un pas de temps de 1078 s (bas).

de référence.

Pour le premier pic, les 4 simulations donnent une prédiction similaire de 154210 Pa pour
le niveau de la pression avec un écart de 1'ordre de 6 x 107 par rapport a la simulation de
référence. Le tableau 3.14 donne les écarts par rapport au schéma de référence pour le second
pic. Comme pour le cas du disque pulsant, le schéma RKI-3 permet d’augmenter I’ordre du
pas de temps tout en gardant une précision équivalente.

Schéma | Pas de temps (s) ‘ Pression (Pa) ‘ écart (%)

Gear 1077 218490 0,9%x1072
Gear 1076 218250 12,0 x 1072
RKI-3 1076 218470 1,8x 1072

Tableau 3.14 — Ecart sur le niveau de pression pour le second pic (¢ = 0,2 ms) par rapport la
simulation avec le schéma de Gear et un pas de temps de 1078 s.

Au niveau du temps CPU, la simulation avec le schéma RKI-3 et le pas de temps de 1076 s
met 31 & de plus que la simulation avec le schéma de Gear et le pas de temps de 10~/ s pour
prédire le second pic. Le schéma RKI-3 a besoin de faire 1000 itérations pseudo-temporelles a
chaque pas de temps alors que I'autre simulation a besoin de moins de 50 itérations. Comme
une itération pseudo-temporelle avec le schéma de Gear est deux fois plus rapide, la différence
de temps CPU s’explique. La simulation avec le schéma RKI-3 et le pas de temps de 10~ s

121
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est plus rapide que celle avec un pas de temps supérieur car le nombre d’itérations pseudo-
temporelles est de I'ordre de 100.

Pour ce cas test, le schéma RKI-3 permet d’avoir des prédictions ayant une précision équi-
valente aux prédictions avec le schéma de Gear ce qui valide 'implémentation du schéma dans
le code Turb’Flow. Par contre, le schéma RKI-3 est confronté a un probléme de convergence
des boucles de pseudo-itérations, ce qui se traduit par un nombre de sous-itérations plus
important pour la simulation avec le schéma RKI-3 que pour celle avec le schéma de Gear et
donc un temps CPU beaucoup plus important. Cette difficulté se situe dans le traitement des
conditions limites au niveau des coins du panneau. Le schéma de Gear ayant une précision
temporelle inférieure, il est possible qu'il soit plus stable que le schéma RKI-3.

Le schéma implicite de Runge-Kutta d’ordre 3 a été implémenté dans le logiciel Turb’Flow
en suivant la méme stratégie que pour le schéma de Gear. La technique du double pas de
temps est utilisée avec une résolution des itérations pseudo-temporelles par des schémas
explicites de Jameson. Ce schéma a été appliqué a deux cas d’étude.

Le premier cas d’étude porte sur la propagation d'une onde acoustique créée par un disque
pulsant. A iso-précision, le schéma RKI-3 permet d’augmenter le pas de temps. Par contre, le
schéma RKI-3 consomme plus de temps CPU a iso-précision.

Le second cas d’étude porte sur la propagation d’'une onde de choc créée par un tube
a choc. Cette onde de choc se réfléchit sur un panneau rigide. A iso-précision, le schéma
RKI-3 permet d’augmenter le pas de temps. Par contre, pour le schéma RKI-3, la gestion des
conditions limites augmente le nombre d’itérations nécessaire pour avoir une convergence
pseudo-temporelle suffisante. A iso-précision le schéma RKI-3 a un temps CPU largement
supérieur a celui du schéma de Gear.

Le schéma RKI-3 n’a pas été testé sans la 3° équation sur les deux cas de propagation
d’onde acoustique ou d’onde de choc. La précision de convergence des pseudo-itérations a
été estimée sur un cas stationnaire (écoulement a deux dimensions uniformes). Cette étude a
révélé que la précision ne serait pas suffisante pour se passer de cette équation dans des cas
instationnaires. Les résultats numériques présentés dans cette sous-section I’ont confirmé.
Sans cette équation, il ne serait pas possible d’augmenter le pas de temps d'un ordre en
conservant la précision.

3.5 Conclusion

Le schéma implicite de Runge-Kutta d’ordre 3 (RKI-3) a déja permis d’obtenir des résultats
dans le cadre de simulations d’interaction fluide-structure sur des écoulements incompres-
sibles [13, 11]. Ce schéma est composé de deux équations implicites couplées et d'une derniére
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équation de correction.

Hairer [27] affirme que le choix des coefficients du schéma RKI-3 permet au schéma d’étre L-
stable. Cette propriété permet de ne pas tenir compte de la derniére équation. En opposition,
la résolution d’'une équation différentielle d’ordre 1 met en évidence l'influence de cette
troisieme équation. Plus la résolution des deux équations implicites couplées est imprécise,
plus la troisieme équation se comporte comme un correcteur.

Linfluence de cette équation de correction ainsi que la stabilité et la précision du schéma
ont été testées sur la résolution d'un probleme de dynamique des structures dont les hy-
potheses principales sont de considérer les matériaux isentropiques, élastiques et soumis
aux petites déformations. Le probleme de dynamique porte sur une excitation périodique de
I'aube de la turbine de la 4 configuration de 'EPFL.

Dans un premier temps, I'étude porte sur le probleme complet. La troisiéme équation permet
de conserver I'ordre de précision du schéma. En effet, 'inversion matricielle des deux équa-
tions couplées et implicites génere une erreur due au conditionnement des matrices. Ensuite,
le schéma RKI-3 a été comparé a d’autres schémas temporels :

— des schémas explicites de Runge-Kutta d’ordre 2 et 4;

— des schémas de Newmark;

- le schéma de Gear.

Le schéma de référence de cette étude est le schéma explicite de Runge-Kutta d’ordre 5. Parmi
les schémas de Newmark, celui avec les coefficients y = 1/2 et f = 1/12 est le plus précis a pas
de temps fixe et le plus rapide a iso-précision et celui avec les coefficients y =1/2 et f=1/4
est le seul a étre inconditionnellement stable. Pour la suite de I'étude, le schéma de Newmark
inconditionnellement stable a été préféré. Il est d’ordre 2.

A iso-précision, les schémas explicites de Runge-Kutta ont un temps CPU trop important
(plus 80 h par période d’excitation) due a l'ordre du pas de temps. Le schéma RKI-3 est celui
qui a le plus grand pas de temps ce qui lui permet d’avoir le plus petit temps CPU (1,3 h par
période d’excitation). Comme le schéma de Newmark a un probleme matriciel deux fois plus
petit, il a un temps CPU de 'ordre de grandeur de celui du schéma RKI-3 (1,7 h par période
d’excitation). Le schéma de Gear a un temps CPU important (11,9 h par période d’excitation).

Dans un second temps, I’étude porte sur un probléeme sous-structuré a I’aide de la méthode
de condensation statique de Guyan avec correction. Le passage a un probléme sous-structuré
permet de réduire la taille du probleme et d’augmenter le pas de temps de plusieurs ordres de
grandeur. Une méthode de sous-structuration de Craig et Bampton a également été testée mais
elle ne s’est pas avérée concluante. Sur ce probleme sous-structuré, il n’'y a pas d’influence
de la troisieme équation du schéma RKI-3. En effet, le probleme matriciel est beaucoup plus
petit. Les tailles des matrices sont de I'ordre d’'une dizaine d’éléments au lieu d’'un millier.
Linversion des équations couplées et implicites ne générent quasiment pas d’erreur.
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Comme pour I’étude du probleme complet, le schéma RKI-3 permet d’augmenter le pas de
temps par rapport au schémas classiques, tout en conservant la précision des résultats. Cette
augmentation du pas de temps améliore le temps de restitution des résultats.

Le schéma RKI-3 est implémenté dans le logiciel Turb’Flow selon un algorithme a double
pas de temps. Des tests effectués sur I'influence de la troisieme équation du schéma RKI-3 ont
montré qu’elle est obligatoire pour résoudre un probléme RANS avec le logiciel Turb’Flow. Le
schéma a été ensuite testé sur deux cas tests.

Le premier cas test étudie un disque pulsant générant des ondes de pression dans un écoule-
ment d’air au repos. Lavantage de ce cas test est qu’il a une solution connue. Ce cas test est
trés dépendant de la discrétisation spatiale. Notamment 'utilisation d'un limiteur atténue
I'amplitude des ondes de pression. A iso-précision de résolution (dispersion et dissipation), le
schéma RKI-3 permet de gagner quasiment un ordre de grandeur au pas de temps. Mais le
temps CPU du schéma RKI-3 est deux fois plus grand que celui du schéma de Gear.

Le second cas test étudie la propagation d'une onde de choc impactant un panneau rigide. Le
schéma RKI-3 permet de prédire un écoulement similaire a celui obtenu avec le schéma de
Gear. Comme pour l'autre cas test, le temps CPU de la simulation avec le schéma RKI-3 est
beaucoup plus important que celui avec le schéma de Gear.

Laugmentation du temps CPU pour les simulations RANS avec le schéma RKI-3 s’explique
par 'augmentation du nombre de pseudo-itérations nécessaires pour résoudre les équations
couplées et implicites. La convergence de la résolution de ces équations est problématique au
niveau des conditions limites.

Le schéma RKI-3 permet de simuler des problemes de dynamique des structures et de
mécanique des fluides similaires aux problémes rencontrés dans les compresseurs aéronau-
tiques. Cependant, des études doivent étre réalisées pour comprendre et résoudre le probléme
de convergence observé pour les simulations de mécanique des fluides. A terme, ce schéma
temporel permettra de résoudre des problemes d’interaction fluide-structure présent dans les
compresseurs industriels a 'aide de ’algorithme de couplage présenté au chapitre suivant.
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Stratégies de couplage en interactions
fluide-structure

4.1 Introduction

La stratégies de couplage doit pouvoir simuler des probléemes aéroélastiques présents
dans les turbomachines. Sous certaines conditions défavorables, les problemes aéroélastiques
peuvent causer la rupture des aubes soit par fatigue en réponse a des sollicitations du champ
aérodynamique, soit instantanée dans le cas d’instabilités de flottement [51]. Les industriels
de I'aéronautique veulent utiliser des outils permettant de comprendre et de résoudre de tels
problémes.

Dans le cadre des compresseurs aéronautiques, il existe plusieurs types de phénomeénes
aéroélastiques faisant intervenir un couplage entre la structure et le fluide ’entourant. Le
flottement peut générer de grandes déformations qui interagissent avec des ondes de choc
provoquant des effets non-linéaires. Cette interaction peut amplifier les vibrations de la
structure jusqu’a la rupture des aubes.

Parmi les autres phénomenes complexes présents dans les compresseurs, nous pouvons citer
le désaccordage inter-aubes provenant d'une rupture de la symétrie cyclique du disque aubagé.
Cette non-symétrie génere une situation modale dense composée de modes de pales trés
voisins sur des bandes fréquentielles étroites qui peut conduire a des conséquences opposées.
Comme ce phénomene augmente 'amplitude vibratoire des aubes, en le couplant a une
instabilité aérodynamique, il peut conduire a une rupture instantanée des aubes.

Ce chapitre a pour but de faire un état de I'art des méthodologies existantes et de justifier le
choix d’'une stratégie de couplage pour répondre a nos besoins. Loutil de simulation développé
devra pourvoir, a terme, prédire des phénoménes comme ceux que nous avons mentionnés
précédemment.
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La premiére section de ce chapitre présente les différentes stratégies de couplage exis-
tantes :
— les stratégies découplées;
— les stratégies partitionnées faibles et fortes.
Lobjectif est de présenter le domaine d’application de ces différentes stratégies ainsi que les
hypotheses de chacune pour justifier le choix de la méthode utilisée dans ce mémoire.

La seconde section détaille la stratégie partitionnée forte qui a été retenue pour notre étude
ainsi que le traitement de l'interface fluide-structure permettant d’assurer la conservation
de I'énergie a cette interface. En effet, dans le cas des stratégies partitionnées fortes, les
divergences des simulations proviennent généralement d'une perte de la conservation de
I'énergie a 'interface fluide-structure.

4.2 Stratégies pour le couplage numérique fluide structure

Pour réaliser des prédictions aéroélastiques fiables, le couplage numérique doit respecter
le comportement physique de la dynamique de la structure et de I’écoulement du fluide ainsi
que leurs interactions mutuelles.

1l existe différentes stratégies de couplage qui se déclinent en fonction de la force de
leurs interactions mutuelles. Marshall et Imregun [40] déclinent trois grandes stratégies de
couplage :

— les stratégies découplées;

— les stratégies partitionnées faibles ;

— les stratégies partitionnées fortes.

A ces trois familles, il faut rajouter les stratégies monolithiques. Mais ces stratégies ne sont pas
encore assez matures pour simuler des tels phénomenes (écoulements transsoniques). Nous
ne détaillerons pas ce type de stratégie.

Dans la suite de la section, les hypotheses, le principe et les limitations de chaque famille
vont étre détaillés dans le but de comprendre le choix de couplage qui est effectué.

4.2.1 Les stratégies découplées

Les stratégies découplées sont les plus simples a mettre en place numériquement et elles
sont aussi les plus matures. Elles sont d’ailleurs largement répandues dans les logiciels com-
merciaux. Farhat [21] et Moffat [41] font une description détaillée de plusieurs de ces méthodes.
Ning [43] utilise la méthode développée par Moffat pour faire une analyse aéroélastique d'une
turbine a gaz multi-étages industrielle.

Il s’agit des méthodes qui ont la plus faible interaction fluide-structure. Par conséquent,
elles ont aussi les hypotheses les plus fortes [47] :

1. les modes propres de la structure n’'interagissent pas entre eux et sont constants;
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2. les efforts aérodynamiques instationnaires ne modifient pas le mouvement de la struc-
ture;

3. le coefficient d’amortissement aérodynamique ne dépend pas de I’amplitude du mou-
vement;

4. le principe de superposition s’applique a 'amortissement aérodynamique et aux efforts
aérodynamiques.

Si les fréquences des modes sont suffisamment « éloignées » les unes des autres, alors I'hy-
pothese 1 est vérifiée. En pratique, une seul mode propre est considéré lors de 'utilisation de
cette méthode. Ce mode est donc par hypothese «isolé » des autres modes. A noter que ce type
de stratégie permet de prendre en compte les efforts statiques aérodynamiques et centrifuges
dans le cadre des compresseurs aéronautiques.

Le coefficient d’amortissement ¢ 4.,0,; st le ratio entre I’énergie dissipée au cours du mouve-
ment et ]'énergie nécessaire pour effectuer ce mouvement :

Waero,i

LI (4.1)
2nm,~,~w‘?Xi2

éaero,i = -

L'hypothese de linéarité signifie que les efforts aérodynamiques instationnaires engendrés
par le mouvement sont proportionnels a 'amplitude, ce qui revient a dire que I'énergie
dissipée Wero,; évolue de facon quadratique par rapport a I'amplitude du mouvement X;. Le
coefficient d’amortissement ¢ 4¢r0 ; €n est donc indépendant (hypothese 3). Cette hypotheése
permet de fixer arbitrairement ’amplitude pour évaluer le coefficient d’amortissement.

L'hypothese sur le principe de superposition (hypotheése 4) implique que :

— les efforts aérodynamiques sont indépendants du mouvement de la structure;;

— l'amortissement aérodynamique est produit par les fluctuations des efforts aérodynamiques
induits par le mouvement.

1: Analyse modale

|

Simulation URANS
avec déformation

Analyse aéroélastique

FIGURE 4.1 — Schéma du principe des stratégies découplées.

Le principe général de la méthode des stratégies découplées est présenté sur la figure 4.1.

Le premiere étape consiste a effectuer une analyse modale. Généralement elle est effectuée
avec des logiciels industriels du type ANSYS. De cette analyse modale, un mode propre est
choisi. Dans le cas des turbomachines, il est possible de prendre en compte les efforts statiques
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aérodynamiques et centrifuges. Lutilisation d'un diagramme de Campbell permet de choisir
un mode présentant un risque vibratoire.

A la suite de I'étape 1, une simulation URANS est réalisée en déformant la structure selon
le mode propre choisi a I’étape 1. Lamplitude est fixée par 'utilisateur. Généralement, elle
est issue de mesure d’essai sur des structures du méme type. Cette étape permet le calcul de
I’amortissement aérodynamique.

Les forces aérodynamiques instationnaires calculées a 1'étape 2 sont introduites dans le
systeme modal pour en déduire 'amortissement aéroélastique et la stabilité du probleme.

Les différentes étapes présentées permettent d'utiliser des logiciels totalement indépendants
pour la résolution de la structure et du fluide ce qui rend I'implémentation de telles méthodes
tres facile et largement répandue.

La méthode présentée dans les paragraphes précédents est une méthode générale pour les
stratégies découplées. 1l existe différents travaux qui permettent d’étendre le domaine de ces
méthodes en s’affranchissant de certaines hypotheses. He et Stiier [28] utilisent des méthodes
énergétiques pour ne plus avoir a imposer I’amplitude de la déformée, ou encore Malher et
Placzek [39] développent une méthode permettant d’utiliser plusieurs modes propres.

Ces stratégies découplées partitionnées permettent d’étudier des compresseurs soumis
au phénomene aéroélastique de la réponse forcée a condition que I'écoulement du fluide
n’'influence pas les modes propres de la structure [46, 47]. Généralement, dans le cadre des
turbomachines, ces méthodes sont utilisées pour étudier des disques de compresseurs possé-
dant une rigidité de la structure élevée par rapport a la raideur aérodynamique, comme les
disques encastrés en téte et en pied d’aube et le fluide entourant I'aube, ce qui permet de faire
I'hypotheése que la structure vibre sur I'un des modes propres.

Dans le cadre de mes travaux, le choix de la stratégie de couplage doit permettre de
prendre en compte des situations modales denses et complexes, c’est-a-dire, un glissement en
fréquence ou des modes proches qui peuvent interagir entre eux. Elle doit également prédire
de grands déplacements de la structure interagissant avec le fluide. La stratégie découplée ne
peut pas étre retenue pour ces raisons.

4.2.2 Les stratégies partitionnées faibles

Les stratégies partitionnées faibles,comme les stratégies découplées, sont faciles a mettre
en place et matures. Elles sont de plus en plus présentes dans les logiciels commerciaux.
Moffatt [42] et Placzek [50] décrivent des stratégies partitionnées faibles. Placzek utilise cette
méthode pour prédire 'amortissement aéroélastique sur une configuration de type soufflante.

Les stratégies partitionnées faibles sont une évolution des stratégies découplées. Elles
permettent de simuler des problemes avec des interactions plus fortes et, par conséquent, les
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hypotheses sont moins séveres [47]. Par rapport aux stratégies découplées, il reste une seule
hypothese : les modes propres de la structure n’interagissent pas entre eux.

Les fréquences des modes propres de la structure ne sont plus constants mais, généralement,
la déformée est considérée comme constante. Pour ne pas avoir des modes qui interagissent
entre euy, il faut que les fréquences des modes soient assez « éloignées ». Pour ces stratégies
également, généralement, un seul mode propre de la structure est considéré pour simuler la
configuration.

1: Analyse modale

|

Simulation URANS
avec la déformée

|

3: Simulation dynamique

Analyse aéroélastique

FIGURE 4.2 — Schéma du principe des stratégies partitionnées faibles.

stop

Le principe général de la méthode des stratégies partitionnées faibles est présenté sur la
figure 4.2. Par rapport aux stratégies découplées, il y a des itérations entre les simulations
fluide et structure.

La premiere étape consiste a effectuer une analyse modale de la structure comme pour les
stratégies découplées. Dans le cadre des compresseurs, I’analyse modale peut tenir compte
des efforts statiques aérodynamiques et centrifuges.

A la suite de I'étape 1, une simulation URANS est réalisée en déformant la structure selon
le mode propre choisi a I’étape 1. Cette étape permet d’évaluer les efforts aérodynamiques
instationnaires. Cette évaluation peut étre réalisée sur le temps d’étude du probléeme ou sur
une période temporelle comme la période d’excitation.

Généralement, pour simplifier les calculs de I'étape 3, le résultat de I'étape 2 est transformé
dans le domaine modal de la structure ce qui permet d’utiliser I'’équation de dynamique des
structures. L'étape 3 permet de calculer le déplacement de la structure et d’en déduire un
nouveau mode propre.

Ala suite de I’étape 3, un test de convergence est effectué. Il porte sur I’'évolution du mode
propre calculé al’étape 3 et/ou des efforts aérodynamiques instationnaires calculés al’étape
2. Sila convergence n’est pas satisfaisante, I'algorithme retourne a I'étape 2 avec le nouveau
mode propre. Sinon, I'algorithme se dirige vers la fin de la simulation avec le mode propre de
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la structure soumis a I'’écoulement permettant de mener I'analyse aéroélastique.

La méthode présentée dans les paragraphes précédents est une méthode générale pour les
stratégies partitionnées faibles. Il existe différents travaux qui permettent d’étendre le domaine
de ces méthodes en s’affranchissant de certaines hypothéses ou de la boucle de convergence.
Dans certains cas, les efforts aérodynamiques influent sur la fréquence du mode propre. La
boucle de convergence permet de stabiliser la simulation couplée mais elle augmente le temps
CPU, ce qui rend intéressant les études pour s’en affranchir.

Philit [49] a présenté une méthode qui permet de s’affranchir de la boucle de convergence
grace a une paramétrisation en fréquence des efforts aérodynamiques. Elle est basée sur une
modélisation des efforts aérodynamiques ¥ par un développement de Taylor [32] :

oY 10°¥ )
Y (wo + Aw) = Vo (wo) + — (wo) Aw + = — (wo) Aw 4.2)
ow 2 dw?
Ou wy est la fréquence du mode propre calculé dans le vide et Aw = w—wp ol w estla fréquence
du mode propre soumis a I’écoulement.

Les dérivées des efforts aérodynamiques a I'ordre 1 et a I’ordre 2 sont évaluées en fonction
d’un vecteur g des variables conservatives et des variables turbulentes des équations RANS de

la facon suivante :

ov - ov 06q
5 @0 = 354 (690) 5y @V (4.3)

Le terme ‘?—wq (wo) est obtenu a I'aide du logiciel Turb’Lin développé par Fluorem SAS. Ce
logiciel, LRANS (Linearised RANS), évalue les sensibilités pour différents ordres des efforts
aérodynamiques. Il tient compte des variables conservatives et des variables turbulentes. Des
dérivations successives permettent d’obtenir les termes d’ordre supérieur.

Philit a utilisé la méthode décrite au paragraphe précédent sur la la configuration aéroélas-
tique de 'EPFL présentée a la section 3.3.1. Il s’agit d'une grille annulaire de turbine qui permet
d’étudier le flottement. U'application de cette méthode lui a permis d’étudier le décalage en
fréquence de la grille annulaire pour différents IBPA aprés une comparaison avec des résultats
d’essais.

Dans le cadre des turbomachines, ces stratégies partitionnées faibles sont utilisées pour
étudier des soufflantes de compresseur ou des disques encastrés en téte ou en pied d’aube en
situation accordée ce qui ne permettra pas de traiter des configurations avec des situations
modales denses et complexes.

4.2.3 Les stratégies partitionnées fortes

Les stratégies partitionnées fortes sont plus compliquées a mettre en place que les deux
autres stratégies vues dans les sous-sections précédentes. Leur présence dans les logiciels
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commerciaux est plus rare. Giordano [24, 25] et Longatte [38, 37] décrivent différentes straté-
gies paritionnées fortes et les utilisent, respectivement, pour prédire le déplacement d'une
structure souple soumise a une onde de choc et le mouvement de faisceaux de tubes soumis a
un écoulement transverse. Cette technologie se retrouve dans les refroidisseurs nucléaires.

Les stratégies partitionnées fortes sont une évolution des stratégies partitionnées faibles.
Linteraction fluide-structure augmente et, par conséquent, les hypothéeses sont moins séveres
[42]. Aucune des hypotheéses présentées précédemment n’est a priori nécessaire, ce qui signifie
que les stratégies partitionnées fortes peuvent prendre en compte plusieurs modes propres,
un décalage en fréquence important, des interactions de modes propres et des non-linéarités
de la structure.

1: Initialisation
’ aérodynamique et modale
2. Simulation URANS
’ alinstantt
3. Simulation dynamique
’ alinstantt
stop
ouplé
Temps

ma

Analyse aéroélastique

FIGURE 4.3 — Schéma du principe des stratégies partitionnées fortes.

Le principe général de la méthode des stratégies partitionnées fortes est présenté sur la
figure 4.3.

La premiere étape consiste a effectuer une simulation RANS de I’écoulement, suivie d'une
analyse modale de la structure pouvant inclure des efforts statiques aérodynamiques et
centrifuges. Cette étape permet d’initialiser la simulation couplée.

A la suite de I'étape 1, une simulation URANS est réalisée a un instant ¢ fixé. Cette étape
2 permet d’avoir les efforts aérodynamiques a l'instant ¢. L'étape 3 est I'évaluation de la
déformation instantanée de la structure.

Ala fin de l'étape 3, il peut y avoir un test de convergence sur le probleme couplé a I'instant
t. Il s’agit d'une stratégie implicite. Dans le cas d'une stratégie explicite, il n'y a pas de test
de convergence. Longatte [65] détaille les différences entre les deux choix et leurs avantages
respectifs. Cette analyse est reprise dans la sous-section 4.3.1.

131



Chapitre 4. Stratégies de couplage en interactions fluide-structure

Quand le temps maximal est atteint, la simulation couplée est terminée.

Dans la description générale de la stratégie, il n'y a pas de différentiation dans la notation
de l'instant entre I’évaluation des efforts aérodynamiques et des déplacements de la structure.
Cependant, les évaluations des efforts aérodynamiques et de la déformée sont réalisées
consécutivement. Il serait donc nécessaire de prédire le déplacement de la structure entre les
instants ¢ et t + dt pour que la prédiction des efforts aérodynamiques se fasse sur un domaine
fluide réactualisé, et inversement. Toute erreur au niveau de ces prédictions entraine une
création d’énergie a I'interface qui ne respecte pas le principe de conservation de I'énergie
(38, 37].

Le choix des schémas temporels est crucial. Ils doivent étre choisis avec soin pour ne pas
introduire de déphasage temporel parasite, ce qui mettrait en cause les résultats obtenus dans
le cadre d'une prédiction sur un phénomene de flottement par exemple.

Ce type de stratégies fait interagir des codes existants et donnant des résultats validés
dans leur domaine respectif. A noter que cette méthode est tres coliteuse en ressources
informatiques.

Une telle méthode a été utilisée par Doi [19] pour étudier le flottement dans des turboma-
chines transsoniques. Comme dans notre cas, le fluide est résolu par un logiciel utilisant la
méme modélisation que le logiciel Turb’Flow. Les équations URANS sont discrétisées par un
schéma spatial de type volume fini et par le schéma d’intégration temporelle de Gear avec
un algorithme de double pas de temps. Le modele de turbulence de Wilcox est utilisé. La
résolution de la dynamique des structures applique ’hypothése des petites déformations et
consideére la structure linéaire et élastique. Le schéma de Newmark (accélération moyennée)
est utilisé sur la modélisation par éléments finis pour évaluer le déplacement. Cette méthode
permet d’étudier I'influence du déplacement d’'une onde de choc sur la stabilité aéroélastique
des aubes du NASA Rotor 67. Il faut noter qu’a cause de la modélisation de la structure, il ne
serait pas possible de modéliser de phénomeénes ayant de grandes déformations.

Dans le cadre de mes travaux,la stratégie de couplage devra, a terme, pouvoir prédire des
phénomeénes aéroélastiques comme le flottement d’aubes de soufflante. La stratégie partition-
née forte pourrait prédire de tels phénomenes. Elle est retenue pour cette raison. A noter que,
pour prédire de grandes déformations, c’est le choix des hypotheéses de la modélisation de la
structure qui est primordial.

En conclusion, seules les trois grandes stratégies de couplage ont été présentées de maniere
succinctes et générales. Dans chacune des stratégies présentées, il existe énormément d’algo-
rithmes différents.

Les hypotheses de la stratégie de couplage sont corrélées avec le probleme physique
étudié. Une interaction forte entre le fluide et la structure devra étre traitée avec une stratégie
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présentant les hypotheéses adaptées.

L'algorithme de couplage développé dans ce mémoire se base sur les stratégies partition-
nées fortes.

4.3 Lalgorithme partitionné fort explicite

La sous-section 4.2.3 a présenté les stratégies partitionnées fortes. Il existe plusieurs types
de couplage possibles allant des couplages explicites aux couplages implicites. Cette section
présente ces différents couplages.

L'algorithme de couplage choisi est présenté. Un intérét particulier est porté a l'inter-
face fluide-structure. La modélisation de I'interface fluide-structure est primordiale pour
la convergence de la simulation couplée. En effet, une mauvaise modélisation crée de 'er-
reur numérique. La conservation de I'énergie a I'interface pourrait ne pas étre assurée et par
conséquent la simulation ne serait pas stable [38, 37].

4.3.1 Le choix parmi les stratégies partitionnées fortes

Parmi les stratégies partitionnées fortes, il existe encore plusieurs types de stratégies
décrites par Longatte [65] représentées schématiquement sur la figure 4.4 :

1. couplage partitionné explicite synchrone;

2. couplage partitionné explicite asynchrone;

3. couplage partitionné implicite.

Le couplage partitionné explicite synchrone préditle déplacement de la structure al'instant
T(n+1) a partir des efforts aérodynamiques a 'instant T'(n) basés sur une position du maillage

fluide a I'instant T'(n). Ce schéma peut créer un déphasage temporel ce qui est problématique
dans le cadre du flottement.

Le couplage partitionné explicite asynchrone prédit la position du déplacement a I'instant
T(n+ 1) a partir des efforts aérodynamiques a I'instant T (n + 1/2). Ce couplage décale d'un
demi-instant la prédiction des efforts aérodynamiques par rapport a la prédiction du déplace-
ment ce qui le rend plus précis que le couplage explicite synchrone.

Le couplage partitionné implicite introduit une boucle de sous-itérations pour prédire la
position de l'interface. Il s’agit d'un algorithme de prédiction-correction avec un critere
de convergence. La figure 4.3 présente cette boucle avec le critére de convergence « stop
couplée ». Le critere de convergence se fait sur I'évolution des efforts aérodynamiques et/ou
du déplacement de la structure. Pour stabiliser la simulation et la boucle de convergence, il
est possible de rajouter un terme de relaxation sur le déplacement.

Le couplage partitionné explicite synchrone est facile a mettre en place et permettra
d’obtenir rapidement de premiers résultats sur des configurations académiques. Ainsi nous
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FIGURE 4.4 — Schéma des algorithmes partitionnés forts.

pourrons étudier différentes options de modélisation de I'interface fluide-structure. Dans
la suite du mémoire, ce couplage est appelé couplage partitionné explicite. Parmi les trois
couplages, il s’agit du couplage le moins stable [65] ce qui impose d’étre plus rigoureux dans
le traitement de 'interface fluide-structure qui est détaillé dans la sous-section suivante.

4.3.2 Présentation de I'algorithme partitionné fort explicite

La figure 4.5 représente I'algorithme de couplage partitionné fort explicite. Pour faciliter
le déroulement des simulations couplées, I'’ensemble des étapes a été implémenté dans le
logiciel Turb’Flow. Les étapes 5 et 6 étaient déja implémentées dans le logiciel. Les étapes
rajoutées pour le couplage portent sur la résolution de la dynamique des structures (vert)
et sur le transfert d’informations a I'interface fluide-structure (bleu). L'étape 1 est une étape
d’initialisation qui n’est pas implémentée dans le logiciel.

La premiére étape de la simulation couplée est l'initialisation. Il s’agit d'une étape de
préparation en amont du lancement de la simulation couplée. Elle se décompose en trois
actions principales :

1. une analyse RANS de I’écoulement;;
2. une analyse modale de la structure;;
3. une préparation de 'échange d’informations a I'interface fluide-structure.

La premiére action consiste a prédire I’écoulement stationnaire autour de la structure pour
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Aérodynamique et modale
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FIGURE 4.5 — Algorithme partitionné fort explicite implémenté dans le logiciel Turb’Flow.

pouvoir initialiser les efforts aérodynamiques et réduire le transitoire numérique.

La deuxiéme action consiste a réaliser la modélisation par éléments finis de la structure pour

pouvoir extraire les matrices de masse et de raideur et construire la matrice d’amortissement.

11 faut prendre en compte les efforts aérodynamiques stationnaires. Dans le cas de mon

étude, la méthode de so
obtenir les matrices réd

us-structuration de Guyan avec correction statique est appliquée pour
uites (sous-section 3.3.2.2). Léquation de dynamique résolue pendant

la simulation couplée utilise ces matrices réduites.

La derniére action con
I’échange d’'informatio

siste a choisir les coordonnées matricielles des points utilisés pour
ns. Ces points serviront a transmettre d'une part les efforts aérody-

namiques a la structure et d’autre part le déplacement de I'interface fluide-structure au
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maillage fluide. Il s’agit des points de controle de la technique d’interpolation par RBF (« Ra-
dial Basis Function ») qui est présentée a la sous-section 4.3.3.1. Les points de contréle sont
obtenus a I'aile de I'algorithme Glouton qui est présenté a la sous-section 4.3.3.2.

La deuxiéme étape évalue les efforts aérodynamiques sur les points de controle. C’est une
étape tres importante car elle intervient dans I’évaluation de la conservation de I'énergie a
I'interface fluide-structure. La transmission se fait par les points de controle qui sont des
points du maillage de la modélisation fluide. Il n'y a donc pas d’interpolation. Il est possible
de transmettre les grandeurs physiques pour la résolution de la dynamique des structures : le
niveau de pression ou la valeur de la force de pression.

Sile niveau de pression est transmis, la valeur de la force de pression est évaluée al’aide du
travail exprimé selon la modélisation par éléments finis de la structure. L'expression de la force
de pression est cohérente avec la formulation par éléments finis. Par contre, I'information
envoyée présente une erreur. Le niveau de pression est évalué ponctuellement et supposé
constant sur l'intervalle de discrétisation de l'interface fluide-structure. Dans le cas d'un
écoulement présentant de fortes discontinuités de pression (ondes de choc) a la paroi, si
la discontinuité se trouve entre deux points du maillage de la structure, elle ne serait pas
transmise et ’on perdrait une information importante.

Si la valeur de la force de pression est transmise, cette donnée est utilisable directement dans
la résolution de la dynamique des structures. Mais la modélisation de la force est basée sur
une formulation en volumes finis. Ce n’est pas cohérent avec la formulation par éléments finis.
Par contre, la force de pression est un terme de I'équation URANS et un terme surfacique. La
donnée transmise ne présente pas d’erreur d’évaluation. De plus, s'il y a une forte discontinuité
de pression sur la paroi, la grandeur intégrale transmise a la structure en tiendra forcement
compte, ce qui signifie que I’'on ne perdrait pas cette information.

11 a été choisi de transmettre la donnée présentant le moins d’erreur d’évaluation donc la valeur
de la force de pression. De plus, dans I'évaluation de ’énergie a I'interface fluide-structure, le
terme dépend de la force de pression. La sous-section 4.3.3 détaille cette partie.

La troisieme étape consiste a résoudre I'équation de dynamique des structures vue a la sous-
section 3.3.2. Cette étape permet d’évaluer le déplacement de la structure instantanément.

La quatrieme étape consiste a déplacer 'interface fluide-structure. C’est aussi une étape
treés importante car elle intervient dans I'évaluation de la conservation de |'énergie a I'interface.
Le déplacement de I'interface se fait par les points de controle. Comme les points de contréle
sont des points du maillage du modele de la structure, sur les parois déformables il n'y a pas
d’interpolation du déplacement.

La cinquieme étape consiste a effectuer un mouvement du maillage de la modélisation
fluide a I'aide du déplacement de I'interface fluide-structure. Le mouvement de maillage est
évalué al'aide de la technique d’interpolation par RBF présentée a la sous-section 4.3.3.1.
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Au cours de cette étape, la vitesse de maille est également évaluée a I'aide du schéma temporel
de la modélisation fluide.

La derniére étape consiste a résoudre les équations URANS instantanées. Cette résolution
se fait par des schémas temporels a double pas de temps.

Sile temps maximal est atteint apres I'étape 6, la simulation s’arréte pour passer a 'analyse
aéroélastique, sinon le temps est incrémenté.

Lalgorithme partitionné fort explicite vient d’étre présenté. Les méthodes mentionnées
dans cette sous-section portant sur I'interface fluide-structure vont étre détaillées.

4.3.3 Linterface fluide-structure

La gestion de la transmission des informations a I'interface fluide-structure (étapes 2 et
4 du schéma de la figure 4.5) est le point crucial d'un algorithme fort partitionné. En effet,
si, a l'interface fluide-structure, la conservation de I’énergie n’est pas assurée, la simulation
couplée perdra en précision et en stabilité. Ces pertes de précision peuvent conduire a des
solutions erronées et les pertes de stabilité peuvent empécher la convergence de la simulation.
Pour assurer la conservation de I'énergie a I'interface fluide-structure, I'équation suivante doit
étre satisfaite [20] :

Fn_Fn+1
AEM = (XM - XD —S—— 23 (4.4)
- _@mn n+l _ ynl| _ n+1
= -F}(x}" - X}) = aEf

Avec:

— nlindex temporel;

— AE lavariation d’énergie du fluide f ou de la structure s;

— X le déplacement de la structure;;

- X¢ le déplacement du maillage fluide sur la paroi déformable ;

- Fy la force de pression du fluide transmise a la structure;;

— F;laforce de la structure transmise au fluide.

Ot les variables F ]Cl et X! sont évaluées par les codes numériques de mécaniques des fluides
et de dynamique des structures et les variables X ]’Z et F}' doivent étre évaluées pour minimiser
la variation d’énergie. Dans notre cas, la variable X} est fixée par I'étape 4 et la variable F’ par

f
I'étape 2 du schéma de la figure 4.5.

Une démonstration de cette équation est donnée en annexe C.

Pour minimiser I'erreur dans I'évaluation des variables X ]’! et F', il a été choisi qu'al'in-
terface fluide-structure les points du maillage structure soient des points du maillage fluide;
par contre, la réciproque n’est pas vraie. La figure 4.6 illustre ce choix. Les points communs
aux deux maillages sont les points de controle utilisés par la méthode d’interpolation des RBE
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La transmission de I'information se fait par ces points de controle. Ce choix permet de ne
pas faire d’interpolation pour évaluer les variables X ]’} et F!'. La variable X]’} correspond au
déplacement des points de contrdle qui ne sont pas interpolés. La variable F}' est calculée en
fonction de la force fluide F]’} :

Fr=y ((F]’Z) x aj) (4.5)

I J

ou (F ]’!) _est la force fluide correspondant au nceud j du maillage fluide de peau et a; est un
J

coefficient de pondération.

Maillage structure

FIGURE 4.6 — Exemple de maillage a I'interface fluide-structure.

Le pas de temps est identique pour I’évaluation des variables F]’} et X!' (étapes 3 et 6 du
schéma de la figure 4.5) ce qui évite de faire une interpolation temporelle et donc de créer de
I'erreur pour la conservation de I'énergie.

Les deux sous-sections suivantes présentent, en premier, la déformation du maillage en
utilisant une interpolation avec les RBF et, en second, la technique utilisée pour choisir les
points de controle.

4.3.3.1 Ladéformation de maillage avec les fonctions a base radiale

Pour réaliser des simulations aéroélastiques, il faut étre capable de déformer le maillage
avec une précision voulue et avec un temps CPU convenable. Dans une turbomachine, la
déformation doit faire face a plusieurs difficultés comme les conditions limites périodiques et
des espaces confinés entre des parois immobiles et mobiles au niveau des jeux des aubes. Il
existe plusieurs techniques de déformation de maillage pour répondre a ces difficultés.

Une analogie avec un probleme masse-ressort peut-étre faite. Le maillage fluide est vu
comme un systeme de mécanique des structures. La déformation revient a résoudre un
probleme classique de mécaniques des structures. Cette technique est facile a implémenter et
respecte les parties fixes (parois).

L'approche avec des fonctions a base radiale (RBF) est une technique d’interpolation
a plusieurs variables. Cette technique est aussi utilisée pour transférer le déplacement de
I'interface fluide-structure dans les simulations couplées. Rendall et al. [52] montrent que
la qualité du maillage obtenu avec la méthode basée sur les RBF est comparable a 'autre
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Nom Définition

Gaussienne ¢ (IX])) = e~ @IXI

C0 de Wendland | ¢ (IXI) = (1 - IXI)?

C2 de Wendland | ¢ (IIXI) = (1 - IXIN* @[IX]| +1)

C4 de Wendland | ¢ (IXI) = (1—IXID® (351X + 18/IX] +3)

C6 de Wendland | ¢ (IXI) = (1 - IXID® (32/1XI° + 251X + 81Xl +1)

Tableau 4.1 — Les fonctions a base radiale les plus courantes.

méthode évoquée ci-dessus. Le choix des points de controle doit étre fait avec beaucoup de
soin car cela peut engendrer beaucoup d’erreurs. Cette technique a pour avantage de propager
directement la déformation voulue au maillage fluide. Elle est également indépendante du
type du maillage utilisé. C’est pour cette raison qu’elle a été implémentée dans le logiciel
Turb’Flow.

De facon concrete, le probléme est défini par une position initiale X% des points de controle
et une position finale X;,. La fonction d’interpolation est définie par I’équation 4.6.

Np
sX =) aip(IX-X)1) + pX) (4.6)
i=1

Avec:

— X:les nceuds du maillage;;

— Np :le nombre de points de controle;

— «a; :les coefficients de I'interpolation a calculer;
— ¢ :lafonction radiale;

[l -l : le norme euclidienne;

p :un polynoéme.
Cette équation peut se mettre sous la forme suivante :

sX)=Ti¢p;i+pX) 4.7)

Le polyndme p sert a traiter les déformations d’ensemble (rotation ou translation). Le
tableau 4.1 donne les fonctions a base radiale utilisables dans le logiciel Turb’Flow.

Les fonctions de Wendland sont a support compact. Les nceuds du maillage en dehors du
rayon ne sont pas donc modifiés ce qui n’est pas le cas pour la fonction Gaussienne.

La résolution se fait en deux étapes :

1. trouver I'; par une inversion de LU grace au déplacement des points de contréle qui est
connu;

2. propager le déplacement au maillage fluide grace a la fonction s.

Mais, avant il faut choisir les parametres suivants :
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la fonction radiale ¢ ;

le rayon r du support (||X|| dépend de r);

les points de controle Xj ;

le nombre de points de controle Nj,.

En terme de temps CPU, I'étape déterminante est I'inversion matricielle de dimension
égale au nombre de points de contrdle. En terme d’espace mémoire, cette méthode est chére
car la propagation du déplacement se fait avec des matrices de dimension le nombre de points
de contréle par le nombre de nceuds du maillage.

Rozenberg [57] a vérifié et validé I'implémentation de la méthode par RBE Il en a déduit
que la précision augmente si on augmente le rayon et aussi le nombre de points de controle.
Mais, si le rayon est trop grand le systeme linéaire I'; est mal conditionné ce qui impacte la
précision de la solution et conduit a un maillage final avec des mailles a volume négatif, et si
le nombre de points controle est trop grand le temps CPU d’inversion du systéme linéaire I';
devient prohibitif.

4.3.3.2 Lalgorithme Glouton pour utiliser les RBF

La difficulté dans l'utilisation des RBF est le choix des points de contrdle. L'algorithme
Glouton permet d’automatiser ce choix. Dans cette sous-section, la fonction d’interpolation
s(X) des RBF est donnée par I’équation 4.8. Par rapport a I’équation 4.7, elle ne prend pas en
compte les polynomes linéaires pour les rotations et les translations.

Np
sX) =) aid(IX—Xp,ll) (4.8)
i=1

Avec:

X: les nceuds du maillage ;

— Njp :le nombre de points de controle;

— «a; : les coefficients de I'interpolation a calculer;
— ¢ :lafonction radiale;

— X, : les points de controle;

— |I- Il : le norme euclidienne.

Lalgorithme Glouton va choisir en fonction d’'un déplacement connu le nombre et la
position des points de contréle. Le principe est d’enrichir la base de données des points de
contréle pour atteindre un niveau de précision déterminée sur un mouvement imposé. La
figure 4.7 représente le schéma de I'algorithme Glouton.

La premiere étape est le choix de la base de données dans laquelle 'algorithme va choisir les
points de controle. Il s’agit des points a 'interface entre la partie fluide et les parties structures
mobiles et immobiles.
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4.3. Lalgorithme partitionné fort explicite

1: Choix de la base de données
' des points de controdle
2 Choix des points controles
' initiaux (N,)
3. Calcul des coefficients
' d’interpolation ¢;
Calcul de la fonction
4. ) .
d’interpolation s(X)
Ny=N,+1
Calcul de I'erreur
5: . . A
Choix des points de contrdle

Points de contrdle
choisis

FIGURE 4.7 — Schéma de I'algorithme Glouton.

La deuxiéme étape est le choix arbitraire des points de controle initiaux dans la base de
données. Généralement, le choix se porte sur les points avec la plus grande amplitude et sur
les points immobiles.

La troisieme étape est le calcul des coefficients d’interpolation «; a partir des points de
contrdle choisis par I'algorithme et du mouvement imposé a ces mémes points selon I'équa-
tion 4.8.

La quatrieme étape est le calcul de la fonction d’interpolation de tous les points de la base
de données choisis a I’étape 1 a partir des points de controle choisis par I'algorithme et des
coefficients d’'interpolation calculés a I’étape 3. A partir de cette fonction d’interpolation, le
déplacement de tous les points de la base de données est calculé.
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Chapitre 4. Stratégies de couplage en interactions fluide-structure

La cinquieme étape est le calcul de I'erreur E produite entre le mouvement imposé D1, €t
calculé al'étape 4 Dgqpes de tous les points de la base de données :

_ Dyoutu— Détape4|
max Dyouiu)

4.9)

Si la précision est atteinte, le choix des points de contrdle est réalisé. Sinon, les points possé-
dant la plus grande erreur enrichissent le nombre de points de controle.

Cet algorithme est testé sur le cas du panneau déformant dans un tube a choc. Ce cas test a
déja été utilisé pour valider le schéma RKI-3 dans la sous-section 3.4.4 et il est présenté en
détail a la section 5.2. Apres avoir présenté ’algorithme sur le cas du panneau déformant,
une analyse de sensibilité sur les fonctions radiales et le rayon du support est effectuée sur ce
meéme cas test.

o.oe‘— i
0.04¢ — Paroi tube i
> I — Paroi panneau||

0.02 B Point fixe
of . -

-0.02 ‘ : ‘
-0.05 0 0.05 0.1 0.15
X

FIGURE 4.8 — Base de données pour le choix des points de controdle.

La figure 4.8 présente le choix de la base de données des points de controle pour le cas du
panneau déformant (étape 1). Cette base de données est constituée des points de maillage
sur la peau du panneau (rouge) qui se déforment et de certaines parois du tube a choc (noir).
Les points de la paroi du tube peuvent étre translatés pour assurer I'orthogonalité (noir) et
d’autres sont immobiles pour respecter la forme du tube (carré). La base est composée de 852
points.

Les points de contrdle pour initialiser ’algorithme sont les points fixes sur la figure 4.8 et les
deux points en téte de panneau qui auront le plus grand déplacement.

Le calcul des coefficients de I'interpolation a; se fait avec le mouvement imposé aux points
sur la peau du panneau (rouge) selon les équations suivantes et pour une amplitude maximale
de6mm:

x = xi+3xyf (4.10)
Yi—3xYixXxi (4.11)

<
Il
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4.3. Lalgorithme partitionné fort explicite

Pour cet exemple, la fonction de Wendland C6 et un rayon de 40 mm sont fixés.

0_07 T T T T T T
0.06 - 1
0.05¢1 = i
i
0.04f B .
0.03! . — Position initiale l
o i |- = -Position finale
0.02l h m Points rajoutés |
: A m Points itération précédente
0.01} ]
orm
~0.01] ]
|
-0.021- ‘ ‘ ‘ ‘ ‘
0 0.02 0.04 0.06 0.08 0.1

X

FIGURE 4.9 — Algorithme Glouton premiere itération.
Fonction C6 et Rayon 40 mm.

La figure 4.9 trace le déplacement de la base de données des points de contrdle a l'aide de la
fonction s(X) apres la premiére itération. Le calcul de I'’erreur E du déplacement de la base
de données permet d’enrichir la base. Il s’agit des points en magenta sur la figure 4.9. La
figure 4.10 trace le déplacement de la base de données des points de contrdle a I'aide de
la fonction s(X) apres la deuxieme itération. Elle permet de visualiser I'incrémentation du
nombre de points de contrdle et la diminution de I'erreur.

Pour notre étude, la convergence est obtenue pour une erreur inférieure a 10~%. Sachant que
la premiére maille a la paroi est 2 107 m et que le déplacement maximal est de 'ordre du
millimetre, cela fait un déplacement maximal en paroi de 107 m.

Cet algorithme a été appliqué pour différents rayons et différentes fonctions radiales. Le
but est d’avoir le moins de points de contrdle tout en gardant un maillage qui permet une si-
mulation correcte de I’écoulement. Cette derniére condition n’est pas garantie par I’algorithme
glouton. Elle est vérifiée apres I'application de ’algorithme. Le tableau 4.2 récapitule les cas
testés.

La fonction Gaussienne a été testée pour différents rayons et a chaque fois, le résultat final a
donné un maillage possédant des mailles a volume négatif.

Les fonctions de Wendland sont testées avec des rayons différents. Concernant le choix du
rayon, il est conseillé de le fixer, au minimum, a 3 fois le déplacement maximal attendu. Il
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0.07 T T T T T T
0.061 1
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' ! m Points itération précédente
0.01f ]
orm
~0.01} ,
|
~0.024 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘
0 0.02 0.04 0.06 0.08 0.1

X

FIGURE 4.10 — Algorithme Glouton deuxiéme itération.
Fonction C6 et Rayon 40 mm.

Fonction radiale | Rayon (mm) | Nombre PC
Gaussienne 20 Echec
C2 de Wendland 20 218
C2 de Wendland 40 247
C6 de Wendland 20 142
C6 de Wendland 40 133

Tableau 4.2 — Fonctions radiales et rayons de support testés pour le panneau déformant.

s’agit d'une regle empirique sur l'utilisation de la méthode d’interpolation par RBE D’apres
les résultats des essais, le maximum d’amplitude du déplacement du panneau est de 6 mm.
Le rayon de support minimal est donc fixé a 20 mm.

Avec les parametres choisis, la fonction C2 nécessite plus de points de contréle a iso-erreur.
Les figures 4.11 et 4.12 représentent le maillage final pour la fonction C6 avec respectivement
un rayon de 20 mm et 40 mm. Le maillage est de meilleure qualité avec un rayon de 40 mm
notamment dans le jeu. L'orthogonalité des mailles est mieux respectée. De plus, ce jeu
de parametres correspond a celui nécessitant le moins de points de contréle et donc une
déformation de maillage plus efficace en terme de temps CPU.

Lalgorithme a aussi été testé pour le méme mouvement de flexion mais dans le sens
contraire de ’axe X. Les conclusions sont identiques.
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FIGURE 4.11 — Maillage obtenu avec I’algorithme Glouton (1 point sur 3).
Fonction C6 et Rayon 20mm.

L'algorithme glouton permet d’automatiser le choix des points contréle pour une défor-
mation par RBE Pour notre configuration, la fonction de Wendland C6 a été choisie avec un
rayon de support de 40mm. Ce choix permet d’avoir le meilleur maillage pour réaliser un
calcul fluide convenable avec un minimum de points de controle.

Pour rappel, les points de controle sont utilisés pour réaliser le maillage structure. Les
points coincident avec les points de peau du maillage structure. Il n'y aura donc pas d’interpo-
lation pour la transmission de I'information. Le processus itératif devrait étre plus stable.

Lalgorithme de couplage partitionné explicite utilisé dans ce mémoire vient d’étre présenté
et détaillé ainsi que les hypotheses et les choix algorithmiques. Une attention particuliere a
été portée au traitement de I'interface fluide-structure. Pour résumer les choix pour modéliser
I'interface fluide-structure, il faut retenir que :
— le pas de temps est identique pour I'évaluation des efforts aérodynamiques et le déplace-
ment de la structure;
— alinterface fluide-structure, tous les points du maillage structure sont des points du mail-
lage fluide;
— les points de contréle sont les points de transmission de I'information dans les deux sens;
— les points de contréle sont choisis pour minimiser I’erreur sur I’évaluation de la variable

n+l1
Xf .
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FIGURE 4.12 — Maillage obtenu avec I'algorithme Glouton (1 point sur 3).
Fonction C6 et Rayon 40mm.

Tous ces éléments permettent de ne pas effectuer d’interpolation des données transmises,
seule la force fluide est moyennée par pondération sur les points de controle. Cela minimise
la variation d’énergie AE"*! ce qui permet d’assurer la conservation de I'énergie a I'interface
fluide-structure.

4.4 Conclusion

Différentes stratégies de couplage fluide-structure ont été présentées afin de les position-
ner par rapport a notre problématique. Les stratégies découplées et partitionnées faibles
supposent, entre autre, que les modes propres de la structure n'interagissent pas entre-eux. De
plus, ces stratégies ne permettent pas de prendre en compte de grandes déformations inter-
agissant fortement avec I'’écoulement ce qui crée des effets non-linéaires. De telles hypothéses
ne peuvent pas étre appliquées dans notre cas.

Les stratégies partitionnées fortes peuvent prendre en compte les phénomenes évoqués a
I'instant. De plus, ces stratégies ont été utilisées par Doi [19] pour étudier le flottement dans
des turbomachines transsoniques (NASA rotor 67) sans grandes déformations de la structure
(pas d’effets non-linéaires).

Un algorithme de couplage partitionné fort explicite a été développé dans le logiciel Tur-
b’Flow sous la forme d’'un module aéroélastique. La facilité de mise en place de cet algorithme

146



4.4. Conclusion

va nous permettre de réaliser une étude paramétrique sur I'interface fluide-structure. En effet,
la modélisation de l'interface fluide-structure est primordiale pour ce type d’algorithme. Une
mauvaise modélisation ne respecterait pas la conservation de I'énergie a cette interface ce qui
pourrait faire diverger les simulations.

11 a été donc choisi d'imposer le méme pas de temps pour les résolutions fluide et structure et
de transmettre les informations par les points de controle de la méthode d’interpolation par
RBE Ces choix permettent de ne pas réaliser d'interpolations spatiales ou temporelles pour la
transmission des informations.

A terme, la souplesse de cette méthode de couplage permettra de prendre en compte des
phénomenes aéroélastiques complexes rencontrés sur des configurations de type UHBR !
turbofan. Un processus itératif peut étre mis en place tres facilement pour stabiliser la conver-
gence de telles études.

L'algorithme Glouton présenté dans ce chapitre permet de choisir les points de controle
afin de minimiser I'erreur sur le déplacement du maillage fluide, en particulier les points se
trouvant sur la peau de la structure.

Lalgorithme présenté dans ce chapitre va étre appliqué a une onde de choc impactant un
panneau déformant.

1. Ultra High Bypass Ratio.
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5] Simulation partitionnée forte ex-
plicite sur un panneau déformant
soumis a une onde de choc

5.1 Introduction

Le chapitre précédent était consacré a la présentation du module aéroélastique implémenté
dans le logiciel Turb’Flow. L'algorithme de couplage fluide-structure partitionné fort explicite
doit étre capable de simuler des interactions fluide-structure que I’on rencontre dans les
compresseurs aéronautiques. Il s’agit de simuler des problemes en trois dimensions d’'une
structure avec une situation modale dense et complexe soumise a un écoulement transsonique
par exemple.

Pour vérifier et valider le comportement de I’algorithme de couplage partitionné fort et
explicite, un cas test d’écoulement compressible avec un mouvement libre d'une structure a
été cherché. De plus, ce cas test doit permettre d’étudier rapidement différentes options du
couplage en jouant sur le choix des schémas temporels et spatiaux par exemple.

En 2005, Giordano a présenté ses travaux sur un panneau déformant impacté par une onde de
choc [24]. Cette configuration permet d’étudier un probleme d’interaction fluide-structure
en deux dimensions entre un écoulement transsonique et une structure considérée comme
une poutre. Bien que la structure ne posséde pas une situation modale complexe, cette
configuration permet de vérifier et valider le comportement du module aéroélastique et de
réaliser une étude sur une interaction fluide-structure dans un écoulement transsonique.

Les bases de données expérimentales et numériques ont été mises a disposition par Giordano.

La premiere section de ce chapitre présente le cas test et sa modélisation. Une présentation
succincte du banc d’essai et des résultats expérimentaux est d’abord effectuée. Ensuite, la
description de la modélisation est effectuée en trois parties distinctes :

— la modélisation de la structure du panneau avec le choix du maillage, du coefficient d’amor-
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une onde de choc

tissement visqueux et du modele condensé;

— lamodélisation de I’écoulement avec le choix du champ initial et de la discrétisation spatiale
entre autres;

— lamodélisation de I'interface fluide-structure avec le choix des parametres de I'interpolation
par RBF pour permettre de conserver ’énergie a 'interface fluide-structure.

La deuxiéme section de ce chapitre détaille les résultats obtenus a I'aide d'une simulation
couplée sur le cas test de Giordano. Apres avoir comparé les résultats numériques a ceux des
essais, les prédictions de la simulation couplée permettent d’analyser 'écoulement du fluide et
le déplacement du panneau dans le but d’expliquer les différences entre les résultats des essais
et ceux de la simulations. Les explications porteront principalement sur I'interaction entre le
déplacement du panneau et le niveau de pression enregistré par le capteur de pression et sur
I’étude de I’écoulement transverse présent dans le tube a choc. Nous étudierons également
I'influence de I'’écoulement sur le déplacement du panneau et vice-versa.

La derniére section de ce chapitre donnera des approches pour améliorer les résultats

d’une simulation couplée sur ce cas test. La discussion portera :

— sur l'influence de la turbulence dans I’écoulement et sur la prédiction de la vitesse des
ondes de choc;

— sur l'influence du coefficient d’amortissement visqueux du panneau sur le déplacement de
celui-ci;

— sur l'influence des schémas temporels dans le traitement de I'interface fluide-structure et la
conservation de I'énergie a cette interface;

— sur l'influence de la modélisation des conditions limites de la structure et notamment
I'encastrement de celle-ci.

Nous reviendrons également sur I'influence d'une correction de I'écoulement sur le comporte-
ment du déplacement du panneau. Nous terminerons par évoquer I'importance du choix de
la stratégie de couplage pour réaliser une étude sur ce cas test.

Pour la suite du mémaoire, I’axe de I'’écoulement est noté X et I’axe transverse .

5.2 Présentation du banc d’essai et des simulations couplées

Pour valider le couplage partitionné fort explicite mis en place dans le logiciel Turb’Flow, la
configuration faisant interagir une onde de choc et une structure déformable a été choisie.
Cette interaction fluide-structure a été étudiée par Giordano [24] dont nous en avons déja
parlé a la section 3.4.4 du chapitre 3.

Le banc expérimental, les résultats de Giordano et le choix des parametres de la simulation
couplée sont présentés dans cette section.
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5.2. Présentation du banc d’essai et des simulations couplées

5.2.1 Présentation du banc d’essai et des résultats expérimentaux

Le laboratoire IUSTI de Marseille possede un tube a choc nommé 780 (Figure 5.1). Le tube
de section 80 x 80 mm est composé de trois parties de différentes longueurs :
— une chambre de haute pression;
— une chambre de basse pression;
— une chambre d’essais qui est amovible.

La chambre d’essais permet d’étudier différents phénomenes d’interaction fluide-structure.
Le panneau déformant est encastré dans la base en plexiglas (figure 5.2). La rupture de la
membrane située entre la chambre basse-pression et haute -pression génere une onde de
choc. Cette onde se dirige vers la chambre d’essais et percute le panneau. Le tube a choc
est capable de générer des ondes de choc dans une plage de nombres de Mach variant de
1,1 a5 pour des pressions initiales de 1 a2 10™* atmosphére. La chambre d’essais est équipée
d’un systeme de visualisation ultra rapide par ombroscopie : 20000 images par seconde a
l'aide d'une source a éclairs de type Nanolite 20k Hz couplée a une caméra rapide a tambours
tournants de type Strobodrum 90m/s (HSPS Compagny). Ce dispositif permet de visualiser la
propagation des ondes de choc dans la chambre d’essais.

Chambre haute pression Chambre basse pression Chambre d'essais
50 mm 2020 mm 980 mm

FIGURE 5.1 — Tube a choc T80 du laboratoire IUSTI de Marseille.

Dans la chambre d’essais, le panneau déformant est fixé sur une base en plexiglas par
vis (Figure 5.2). Pour le panneau, il existe plusieurs configurations permettant de changer
I'épaisseur, la longueur et le matériau. La largeur est fixe et d’environ 78 mm. Dans son étude,
Giordano [24] a considéré plusieurs panneaux en acier, d’épaisseur 1 mm ou 1,5 mm et de
longueur 40 mm ou 50 mm. Le nombre de Mach de 'onde est fixé a 1,21 et, dans la chambre
basse pression, la température est de 293 K et la pression de 1 bar.

Les données expérimentales proviennent d'un capteur de pression pariétal placé au-dessus
eta 10 mm en amont du panneau et des images ombroscopiques, prises par la caméra rapide,
qui permettent de mesurer le déplacement du panneau.

La figure 5.3 trace I’évolution temporelle du déplacement de la fleche du panneau selon
I'axe X (sens de I’écoulement). Le déplacement est mesuré sur les images ombroscopiques
prises par la caméra rapide. Lerreur de mesure est de +0,4 mm. En supposant que le panneau
réagit sur son premier mode propre de flexion, I’écart entre les deux pics 1 et 3 (figure 5.3)
est de 3,5 ms ce qui donne une fréquence de 285,7 Hz. L'écart d’amplitude entre le pic vers
1,5 ms, noté Pic 1, et celui vers 3,5 ms, noté Pic 2, est d’environ 9 mm. L'écart d’amplitude
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FIGURE 5.2 — Schéma de la chambre d’essais dans le tube a choc T80

entre le pic 2 et le pic vers 5 ms, noté Pic 3, est d’environ 5 mm. Le déplacement du panneau
présente un fort amortissement.

Deplamcement (mm)

FIGURE 5.3 — Déplacement de la fleche selon ’axe X mesuré sur les images ombroscopiques
de la caméra rapide.

La figure 5.4 représente |’évolution temporelle de la pression statique enregistrée au capteur
pariétal situé 10 mm en amont du panneau. Le profil de pression comporte trois sauts. Le
premier saut a I'instant 0 correspond au passage de 'onde de choc sur le capteur. Ensuite
I'onde de choc percute le panneau et se divise en deux parties. Une partie de I'onde se réfléchit
sur le panneau et repart vers la chambre haute-pression. Cette onde réfléchie crée le deuxieme
saut en passant devant le capteur vers 0,2 ms. Une autre partie de I'onde franchit le panneau
en passant entre la paroi et le panneau. Cette onde se réfléchit contre la paroi au fond de la
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partie amovible. Elle revient vers le panneau. Une partie franchit le panneau et passe devant le
capteur pour créer le troisieme saut vers 1,5 ms. Vers 3,4 ms, la pression chute. Ce phénomene
correspond a un équilibrage de la pression a travers les trois chambres du tube a choc.

x 10°
2.2Saut 2 Saut 3 1

1.6 1

1.4H Saut 1 1

Pression (Pa)

1.2H ! 1

0.8 , : : i

0.6

0 1 2 3 4 5 6 7 8
temps (s) X107

FIGURE 5.4 — Pression mesurée par le capteur de pression pariétal situé 10 mm en amont du
panneau.

Une description plus détaillée des résultats sera faite dans les sections suivantes.

Une description compléte du banc d’essai et des capacités de mesures est disponible dans
le mémoire de thése de Giordano [25]. Pour notre étude, seules les données du capteur de
pression et du déplacement seront utilisées. La configuration du panneau choisie est celle
du panneau en acier avec une longueur de 50 mm, une épaisseur de 1 mm et une largeur de
78 mm.

5.2.2 Présentation des simulations couplées partitionnées fortes

La stratégie de couplage fluide-structure retenue est un couplage partionné fort explicite
avec des sous-pas pour la résolution de la mécanique des fluides. Une présentation détaillée
est faite dans le chapitre 3. Le figure 5.5 rappelle I'algorithme du couplage retenu. Il se compose
de 7 étapes:

1. l'initialisation des différents objets nécessaires a la simulation;;
2. le calcul de la force fluide appliquée sur la structure ;

3. Le calcul de la dynamique des structures qui permet I’estimation du déplacement de la
structure;;
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4.

5.
6.
7.

le déplacement de I'interface fluide-structure a partir du déplacement calculé a I’étape

le mouvement du maillage fluide effectué par la méthode d’interpolation des RBF;
le calcul de la mécanique des fluides qui permet I’estimation de la force fluide;;

la fin de la simulation couplée.

Au sujet de I'étape 1, tous les objets nécessaires (maillages, champs initiaux et variables de

simulations ...) sont préparés en amont de la simulation couplée. Les choix retenus pour les

différentes étapes sont présentés dans les sous-sections 5.2.3, 5.2.4 et 5.2.5.

| 1: Initialisation |

|
\]

— 2 Force fluide | +

3 : Calcul dynamique
des structures

Y

4: Déplacement
+ de l'interface
fluide-structure

5: Mouvement
de maillage

!

6 : Calcul mécanique

des fluides I

L t=t+adt

7 Fin

FIGURE 5.5 — Algorithme du couplage partitionné fort explicite.

5.2.3 Modélisation du panneau en dynamique des structures

Dans cette sous-section, nous allons décrire la modélisation du panneau en acier par la

méthode des éléments finis :

— le choix du maillage et sa validité par rapport a un modele analytique de type poutre;

— le coefficient d’amortissement visqueux ;

— le modéle condensé par la méthode de Guyan.

Parmi les configurations des différents panneaux étudiées par Giordano[25], le panneau

en acier avec une épaisseur de 1 mm, une longueur de 50 mm et une largeur de 78 mm est

retenu pour notre étude. Les résultats expérimentaux montrent que le panneau réagit sur un

mode propre de flexion avec une fréquence de 285,7 Hz et un fort amortissement. Comme
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premiere approche numérique, la base en plexiglas est considérée comme indéformable.
Elle n’est donc pas considérée. Le panneau est encastré dans un bati non-représenté. Avec
ses hypotheses et comme le panneau réagit selon son premier mode, il serait possible de
considérer un modele de type poutre ou de type plaque plane pour modéliser le panneau
mais, au vue des applications finales du code de couplage, la théorie des éléments finis va étre
utilisée avec une structure isotrope, homogeéne et élastique en petites déformations dont les
valeurs caractéristiques sont données dans le tableau 5.1.

Module d’Young ( GPa) 220
Coefficient de poisson 0,3
Masse volumique (kg/m?>) | 7600

Tableau 5.1 — Valeurs caractéristiques du modele par éléments finis du panneau.

Pour garder une cohérence avec la simulation de la mécanique des fluides, la modélisation
est en deux dimensions. La largeur du panneau n’est pas considérée (78 mm). Le maillage du
panneau est construit a partir des points de controle de I'interface fluide-structure issus de
I'algorithme Glouton. L'obtention de ces points est détaillée dans la sous-section 5.2.5. Ces
points de controle représentent 'ensemble des points du maillage de la peau du panneau. Il y
a 63 points de contrdle ce qui fait 150 nceuds pour le maillage hexaédrique du panneau. Le
maillage est visible sur la figure 5.6.

0.05f

0.041

0.03f

>

0.02r

0.01r

015 0.0175 0.02
m)

0.01 0.0125 0.
z

FIGURE 5.6 — Maillage du panneau encastré.

Iy a 290 degrés de liberté car il y a deux degrés de liberté par nceud (simulation en deux
dimensions) et le panneau est encastré (suppression de 5 nceuds). Les matrices de masse
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et de raideur sont obtenues avec le logiciel Ansys (figure 5.7). Le degré de l'interpolation
polynomiale du modele par éléments finis est de 1. La premiere fréquence propre est de
347,8 Hz. La figure 5.7 permet de voir la déformation du premier mode propre.

FIGURE 5.7 — Modélisation avec le logiciel Ansys du panneau encastré et visualisation du
premier mode de flexion.

Pour valider la modélisation faite avec la méthode des éléments finis, une étude est réa-
lisée sur le maillage en comparant la valeur de la premiere fréquence propre de différentes
modélisations :

— une modélisation analytique de type poutre;

— une modélisation avec un maillage fin.

Le panneau modélisé par un modele analytique de type poutre a une premieére fréquence
propre, qui est donnée par I'équation 5.1, de 347,8 Hz.

EI
3,518, /550

f=—— (5.1)

Avec:
— f:lafréquence;
— E:le module d’Young (220 GPa);

. . ’, 4
I :le moment d’inertie donné par bh

g7 en considérant une poutre de section carré A;

h :T'épaisseur (1 mm);

b :lalargeur;
p : le masse volumique (7600 kg/ md);

L :lalongueur (50 mm),

156



5.2. Présentation du banc d’essai et des simulations couplées

— A:lasection delapoutre A= b x h.

Le panneau modélisé avec la méthode des éléments finis et un maillage fin a une premiere
fréquence propre de 347,6 Hz.

Le tableau 5.2 récapitule la valeur de la fréquence du premier mode pour le modele analy-
tique de type poutre, pour le modele issu de I'algorithme Glouton (noté 2D) et pour le modéle
en deux dimensions avec un maillage fin.

Modele | 1¢" fréquence

Poutre 347,8 Hz
2D 347,8 Hz
2D fin 347,6 Hz

Tableau 5.2 — Premiere fréquence propre du panneau pour différentes modélisations du
panneau.

Compte tenu des hypothése du modele 2D, 'on retrouve naturellement la méme fréquence
que le modele poutre. En raffinant le maillage, la fréquence propre varie de 0,2 Hz soit 4,6 x
1072 %. Le maillage du modele 2D est donc cohérent.

L'amortissement visqueux est choisi pour prédire un déplacement conforme a celui de
I'expérience. Plusieurs valeurs comprises entre 1 et 2 % sont testées. Cette gamme de valeurs
est caractéristique des structures de ce type en acier. La discrétisation spatiale a été présentée
dans la section 3.3.2. Le schéma de Gear et le schéma de Newmark sont utilisés avec un pas de
temps adapté.

La derniére étape de la modélisation de la dynamique des structures est la sous-structuration
du probleme avec la condensation statique de Guyan avec correction. Tous les ddl de peau
sont considérés actifs, il y en a 122. La fréquence de troncature est fixée a 20000 Hz ce qui
correspond 2 la fréquence du 5°™¢ mode propre. Aprés la condensation, la premiére fréquence
propre du modele condensé est de 347,8 Hz. Nous pouvons donc considérer que le modele
condensé fournit une trés bonne approximation de la premiére fréquence propre.

5.2.4 Modélisation du tube a choc en mécanique des fluides

Dans cette sous-section, les stratégies de la modélisation de I'écoulement a I'intérieur du
tube a choc sont détaillées. La discussion porte sur la prise en compte ou non des chambres
basse et haute pression, sur le choix du champ initial et sur la discrétisation spatiale.

La premiere partie de cette sous-section aborde les points de la prise en compte des
chambres et du choix du champ initial. Simuler I'’ensemble du banc d’essai revient a simuler
le déplacement d'une onde de choc sur une distance de 3 m. Cela nécessite un maillage fin
possédant un grand nombre de points. Le temps CPU serait donc trop important. Comme
il n'est pas envisagé de simuler I’ensemble du banc d’essai, il faut définir une stratégie de
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Nom Objet Caractéristiques

Simulation 1 | Champ initial | Rupture de la membrane dans la chambre d’essais
Simulation 2 | Champ initial | Champ initial avec une onde dans la chambre d’essais
Simulation 3 | Champ initial | Simulation des chambres avec un écoulement laminaire
Simulation 4 | Champ initial | Simulation des chambres avec un écoulement turbulent
Simulation 5 | Schéma spatial | Schéma de Roe avec le limiteur de Koren

Simulation 6 | Schéma spatial | Schéma de Roe avec le limiteur SPL-1/3

Simulation 7 | Schéma spatial | Schéma de Roe avec le limiteur H-CUI

Simulation 8 | Schéma spatial | Schéma de Jameson

Tableau 5.3 — Récapitulatif des simulations pour étudier la modélisation du tube a choc en
mécanique des fluides.

simulation pour représenter cette partie du banc non-simulé.

Nous allons démontrer qu’il est préférable d’initialiser le champ aérodynamique avec une
onde de choc en amont du panneau plutdt que de représenter la rupture de la membrane
dans la chambre d’essais a I'instant initial. En conséquence, il faut étudier 'influence de la
traversée de la chambre basse-pression sur la forme de 'onde de choc.

La seconde partie de cette sous-section se concentre sur le choix des schémas spatiaux
ainsi que des limiteurs associés et leur influence sur les prédictions numériques dans le cas
du tube a choc.

Pour chacun des points abordés, plusieurs simulations ont été réalisées. Elles sont récapi-
tulées dans le tableau 5.3.

5.2.4.1 Simulations des chambres basse et haute-pression pour le choix du champ initial

Parmi les parameétres de la simulation dans la partie mécanique des fluides a définir, ily a
les conditions initiales en amont du panneau c’est-a-dire situées vers ’entrée de la chambre
d’essais. La premiere approche simule la rupture de la membrane dans la chambre d’essais
a l'instant initial, notée simulation 1 dans le tableau 5.3. La seconde approche initialise le
champ aérodynamique avec une onde de choc en amont du panneau, notée simulation 2
dans le tableau 5.3.

La premiere approche consiste a considérer toutes les phases d'un écoulement issu de la
rupture de la membrane : I'onde de choc, la ligne de glissement et les ondes de détente. Du fait
de leur vitesse et de leur sens de déplacement, les ondes de détente et la ligne de glissement
se trouvent, respectivement, dans la chambre haute-pression et la chambre basse-pression
quand I'onde de choc impacte le panneau dans la chambre d’essais. Cette approche replace les
ondes de détentes et la ligne de glissement dans la chambre d’essais au moment de I'impact
de I'onde de choc sur le panneau et non dans les chambres basse et haute-pression.

La seconde approche consiste a considérer qu’a 'instant initial de la simulation ’onde de
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choc se trouve dans la chambre d’essais. Avec cette approche, les ondes de détentes et la ligne
de glissement ne sont pas simulées.

Les deux simulations réalisées ont un maillage identique de 201000 nceuds dont les pre-
miers nceuds a la paroi sont & une distance de 10~° m. La discrétisation spatiale est réalisée
par le schéma de Roe d’ordre 3 couplé avec le limiteur SPL-1/3. Le schéma de Gear avec un
pas de temps de 107 s est utilisé pour la discrétisation temporelle des simulations.

La simulation 1 place la membrane a 55 mm en amont de la base. L'écoulement initial est au
repos avec une température de 293 K avec une pression de 1 bar en aval de la membrane et
de 2,45 bar en amont. Ces valeurs sont calculées avec les relations de Rankine-Hugoniot pour
avoir le nombre de Mach de I'onde égale a 1,21. Le champ initial est visible sur la figure 5.9
(en haut a gauche).

La simulation 2 place une onde de choc droite au méme endroit. Lécoulement est au repos
en aval de 'onde de choc avec une pression de 1 bar et une température de 293 K ; en amont
I’écoulement a une vitesse axiale moyenne de 110 m/s, une pression de 1,54 bar et une
température de 332 K. Ces valeurs sont calculées avec les relations de Rankine-Hugoniot pour
avoir le nombre de Mach de 'onde égale a 1,21. Le champ initial est visible sur la figure 5.10
(en haut a gauche).

-
o)
:

Pression (Pa)
o

1.4t -

1.2, . B . 4
Essais
— Simulation 1
1 Simulation 2|
0 0.5 1 1.5 2 25 3 3.5 4 45 5
temps (s) x 107

FIGURE 5.8 — Evolution temporelle de la pression pour le capteur pariétal situé 10 mm en
amont du panneau pour les données expérimentales et les simulations 1 et 2 du tableau 5.3.

La figure 5.8 représente I’évolution temporelle de la pression au niveau du capteur pariétal
situé 10 mm en amont du panneau pour les données expérimentales et les simulations 1 et
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2 du tableau 5.3. Pour le premier passage de 'onde devant le capteur (¢ = 0 ms), les deux
simulations donnent des résultats identiques qui sont similaires aux données des essais.
Comme le niveau de pression sur le capteur est corrélé a la vitesse de 1'onde, la vitesse de
I'onde est respectée ce qui valide le choix du champ initial pour les deux simulations. Vers
le temps t = 0,22 ms, le saut de pression di au passage de 'onde qui s’est réfléchie sur le
panneau prédit par la simulation 1 présente une surpression par rapport a I'autre simulation.
La surpression est de 0,041 bar au temps 0,22 ms. Pour le reste de la simulation, la surpression
se stabilise pour une valeur de 0,076 bar tout en gardant la méme dynamique. Les fluctuations
de pression sont identiques.

t=0ms
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FIGURE 5.9 - Iso-contours de la masse volumique pour la simulation 1 pour différentes
instants.

x : position du capteur pariétal.

x : ligne de glissement.

x : interaction entre la ligne de glissement et 'onde réfléchie.

Les figures 5.9 et 5.10 représentent respectivement des iso-contours de masse volumique pour
la simulation 1 et la simulation 2 pour différents instants.

Pour la simulation 1, la ligne de glissement se propage a une vitesse inférieure a celle de 'onde
de choc. Sur la figure 5.9, a l'instant ¢ = 0 ms, 'onde de choc est au niveau du capteur pariétal
alors que la ligne de glissement se trouve 34 mm en amont du capteur. La ligne de glissement
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interagit avec 'onde réfléchie a I'instant ¢t = 11 ms avec une position axiale x = —-16 mm
environ. A ce méme instant ¢ = 11 ms, pour la simulation 2, I’onde réfléchie se trouve a une
position axiale d’environ x = —16 mm, soit le méme position que pour la simulation 1. Avant
ce temps de 11 ms c’est a dire avant I'interaction entre la ligne de glissement et 'onde réfléchie
pour la simulation 1, la vitesse de 'onde réfléchie est identique pour les deux simulations.
Par contre, aI'instant ¢ = 22 ms, pour la simulation 1, 'onde réfléchie se situe a une position
axiale proche de —50 mm alors que pour la simulation 2 elle se trouve au-dela. Linteraction
avec la ligne de glissement diminue la vitesse de 'onde réfléchie. D’apres les relations de
Rankine-Hugoniot, si la vitesse de 'onde réfléchie diminue et que la pression en aval de cette
onde ne varie pas, la pression en amont de cette onde augmente. La figure 5.8 confirme ce
raisonnement. En effet, la simulation 1 prédit une surpression par rapport a la simulation 2 au
niveau du capteur pariétal.

Champs initial t=0ms

0.06

0.06

0.04

0
004 -0.02 0 0.02 004 -0.02 0 0.02
2
t-0,11 ms t-022 ms
0.06 ' y
0.04
0.02
ol 4
004 002 0 0.02
X (m)

FIGURE 5.10 - Iso-contours de la masse volumique pour la simulation 2 pour différents
instants.
x : position du capteur pariétal.

La partie fluide de la simulation couplée doit étre initialisée par un champ initial similaire
ala simulation 2 pour éviter de prédire une surpression et un comportement de I’écoulement
qui n’est pas réel.
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Nom ‘ Chambre haute-pression Chambre basse-pression
Pression statique (bar) 2.45 1
Température statique (K) 293 293

Vitesse (m/s) 0 0

Tableau 5.4 — Conditions initiales de la simulation des chambres basse-pression et haute-
pression.

Avant d’arriver dans la chambre d’essais, I’onde de choc traverse la chambre basse pression
en entier ce qui représente un tube d'une longueur de 2020 mm. La traversée de la chambre
basse-pression peut influencer la forme de I'onde de choc. Une déformation peut conduire a
un retard entre 'impact de la partie inférieure et celui de la partie supérieure.

Pour étudier la forme de I'onde de choc en sortie de la chambre basse-pression, les deux
chambres et la membrane vont étre simulées (simulations 3 et 4 du tableau 5.3) :
— I'une en considérant I’écoulement comme laminaire, noté simulation 3;
— l'autre en considérant I'écoulement comme turbulent, noté simulation 4.
Pour les deux simulations, le fluide est considéré comme un milieu continu, newtonien et
compressible. La condition d’entrée et de sortie est adhérente et adiabatique.

Le début de la chambre d’essais est modélisée (avant la base). Le maillage comprend 486920
nceuds et le premier noeuds se trouve a une distance de 10~ m de la paroi. La discrétisation
spatiale est réalisée avec le schéma de Roe d’ordre 3 en espace couplé au limiteur de Koren.
Comme 'objectif est de prédire la forme de 'onde de choc, le limiteur de Koren est préféré au
limiteur SPL-1/3 car il est moins dissipatif d’apres Soulat [64].

Les équations URANS sont résolues avec le schéma temporel de Gear d’ordre 2 et le pas de
temps est de 1077 s.

L'écoulement est au repos avant la rupture de la membrane et la température est identique
dans tout le domaine. Le champ initial est calculé avec les relations de Rankine-Hugoniot pour
un nombre de Mach de 'onde égale a 1,21. Les valeurs sont récapitulées dans le tableau 5.4.

La figure 5.11 trace les iso-contours de masse volumique (haut) pour la simulation 3 du
tableau 5.3 pour les chambres basse et haute-pression a I'instant ¢ = 3,09 ms. Le trait noir
pointe la position de la membrane et le trait rouge la sortie de la chambre basse-pression.
Les iso-contours de masse volumique permettent de visualiser I'onde de choc (%), la ligne
de glissement (x) et les ondes de détente se situant pour des abscisses inférieures a -3 m. A
I'instant ¢ = 3,09 ms, 'onde de choc a parcouru 1282 mm soit environ 63 % de la longueur de
la chambre basse-pression.

La vitesse de 'onde de choc est de 414,89 m/ s soit un nombre de Mach de 1,209 pour une
température de 293 K en aval de I'onde de choc. Expérimentalement, le nombre de Mach est
de 1,21. Les conditions initiales numériques et la simulation permettent de créer une onde de
choc ayant un comportement similaire aux essais de Giordano.
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Masse volumique (kg/m?)

X (m)

FIGURE 5.11 —Iso-contours de masse volumique (haut) et pression (bas) pour la simulation des
chambres basse et haute pression avec un écoulement laminaire au temps 3,09 ms (simulation
3 du tableau 5.3).

trait noir : membrane

trait rouge : sortie chambre basse pression

x : position de 'onde de choc

x : position de la ligne de glissement

La figure 5.11 présente en bas les iso-contours de pression au niveau de 'onde de choc
(x = 1452,5 mm) pour la simulation 3 a I'instant ¢ = 3,09 ms. Londe de choc a une forme
droite apres avoir parcouru 63 % de la chambre basse-pression. La simulation a été arrétée
a ce moment, avant que I'onde de choc ne traverse toute la chambre expérimentale. A cet
instant, la forme de ’'onde ne présente aucun signe de courbure apres avoir parcouru plus de
la moitié de la chambre. A la sortie de la chambre, 'onde aura une forme droite.

Une onde de choc se déplacant dans I'air au repos ne produit pas forcément un écoulement
laminaire. L'écoulement peut-étre turbulent ce qui peut modifier la forme de I'onde de choc.
La simulation 4 a été réalisée. Elle reprend toutes les données d’entrée de la précédente sauf
que celle-ci considére un écoulement turbulent. La simulation est réalisée avec le modele de
turbulence k — w de Wilcox. Le maillage reste le méme avec une premiere maille a la paroi de
107 m.

La figure 5.12 trace les iso-contours de masse volumique (haut) pour la simulation 4 pour les
chambres basse et haute-pression a I'instant ¢ = 3,09 ms. A l'instant ¢ = 3,09 ms, ’'onde de
choc a parcouru 1284 mm soit environ 64 % de la longueur de la chambre basse-pression.
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Masse volumique (kg/m?)

X (m)

FIGURE 5.12 - Iso-contours de masse volumique (haut) et pression (bas) pour la simulation des
chambres basse et haute pression avec un écoulement turbulent au temps 3,09 ms (simulation
4 du tableau 5.3).

trait noir : membrane

trait rouge : sortie chambre basse pression

x : position de 'onde de choc

x : position de la ligne de glissement

La vitesse de 'onde de choc est de 415,53 m/s soit un nombre de Mach de 1,211 pour une
température de 293 K en aval de I'onde de choc. Expérimentalement, le nombre de Mach est
de 1,21. Les conditions initiales numériques et la simulation permettent de créer une onde de
choc ayant le méme comportement que les essais de Giordano.

La figure 5.12 trace également les iso-contours de pression (bas) au niveau de ’'onde de choc
(x = 1284 mm) pour la simulation 4 a I'instant ¢ = 3,09 ms. Londe de choc a une forme droite
apres avoir parcouru 64 % de la chambre basse-pression. La simulation a été arrétée a ce
moment, avant que I'onde de choc ne traverse toute la chambre expérimentale. A cet instant,
la forme de I'onde ne présente aucun signe de courbure apres avoir parcouru plus de la moitié
de la chambre. A la sortie de la chambre, 'onde aura une forme droite. Cette remarque est
confortée par le fait que la ligne de glissement commence a avoir une forme cylindrique a cet
instant traduisant un retard a la paroi (figure 5.12 en bas).

Pour les simulations 3 et 4, ’'onde de choc aura une forme droite en sortie de la chambre
expérimentale.

En conclusion de cette sous-section, comme les chambres basse et haute-pression ne
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Simulation Schéma spatial ‘ Ordre ‘ Limiteur

Simulation 5 | Roe 3 Koren
Simulation 6 | Roe 3 SPL-1/3
Simulation 7 | Roe 3 H-CUI
Simulation 8 | Jameson 4 Non

Tableau 5.5 — Récapitulatif des schémas spatiaux d’ordre élevés et des limiteurs pour I'étude
de la simulation fluide de la chambre expérimentale.

sont pas modélisées, la rupture de la membrane ne doit pas étre simulée dans la chambre
d’essais. En effet, la ligne de glissement interagit avec I’onde de choc réfléchie et crée une
sur-pression au niveau du capteur pariétal. De plus, 'onde de choc créée par la rupture de la
membrane traverse la chambre basse-pression en conservant sa forme droite. La simulation
est a initialiser avec une onde de choc droite dans la chambre d’essais.

5.2.4.2 Influence de la discrétisation spatiale pour la simulation de 'onde de choc

Le schéma spatial et le limiteur de la discrétisation spatiale peuvent influencer la précision
des prédictions numériques. Dans cette sous-section, plusieurs schémas d’ordre élevés asso-
ciés a leurs limiteurs disponibles dans le logiciel Turb’Flow sont testés. L'étude est faite a partir
de la simulation de la chambre expérimentale avec le panneau qui est considéré immobile.
Les prédictions sont comparées aux résultats des essais de Giordano sur le capteur de pression
pariétal.

Pour toutes les simulations réalisées dans cette sous-section, le maillage comporte 201840
nceuds avec un premier nceud a une distance de 10~ m de la paroi. Le fluide est considéré
comme un milieu continu, newtonien, compressible et laminaire. Il n'y a pas de modele de
turbulence. Le schéma temporel pour résoudre les équations URANS est le schéma de Gear
avec un pas de temps de 107% s. Le champ initial est construit selon les résultats de la sous-
section 5.2.4.1. Une onde de choc droite est placée a 55 mm en amont de la base en plexiglas.
L'écoulement en aval de 'onde est au repos avec une pression de 1 bar et une température de
293 K. En amont de ’onde de choc, I’écoulement a une vitesse axiale moyenne de 110 m/s,
une pression de 1,54 bar et une température de 332 K. Les parois sont considérées adhérentes
et adiabatiques. Seuls les schémas spatiaux d’ordre élevé sont testés. Ils sont récapitulés dans
le tableau 5.5.

La figure 5.13 trace I’évolution de la pression au niveau du capteur pariétal pour les si-
mulations 5 a 8 (tableau 5.5) et pour les essais de Giordano. Tous les schémas ont une pré-
diction analogue. Cependant, pour un temps inférieur a 0,25 x 107% s, le schéma de Jameson
prédit une pression inférieure aux autres schémas.

Le niveau de pression apres le premier passage de 'onde de choc (entre 0,25 x 10™* s et 0,76 x
10~ s) est prédit correctement par tous les schémas. Le niveau de pression des prédictions se
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FIGURE 5.13 — Evolution de la pression au niveau du capteur pariétal situé 10 mm en amont
du panneau pour les simulations 5 a 8 listées le tableau 5.5 et pour les essais de Giordano.

situe entre les oscillations de la pression des essais de Giordano.

Apres ce temps de 0,76 x 104 s, tous les schémas ont tendance a prédire un niveau de pression
plus élevé que les essais.

La figure 5.14 trace |'écart des évolutions de pression de la figure 5.13 pour les simulations 5
a 7 (schéma spatial de Roe) par rapport a la simulation 8 (schéma de Jameson). Le schéma
de Jameson est choisi comme référence car il est d'un ordre spatial plus élevé. En effet, le
tableau 5.5 donne I'ordre sans prendre en compte les limiteurs pour les schémas de Roe
et la viscosité numérique pour le schéma de Jameson. Les limiteurs diminuent d'un ordre
I'ordre de précision et la viscosité numérique également. Des détails sont disponibles a la sous-
section 3.4.3.2. Comme remarqué dans les paragraphes précédents il y a un écart significatif
entre les schémas de Roe et le schéma de Jameson aprés le premier passage de ’onde (vers
1=0,25x10"%5).11 y aun pic de plus de 3 %. Pour le reste de la simulation, le schéma de Roe
avec le limiteur SPL-1/3 est celui dont la prédiction est le plus proche de la prédiction du
schéma de Jameson.

La figure 5.15 trace le nombre d’itérations pseudo-temporelles pour chaque itération tem-
porelle pour les simulations 5 a 8 listées dans le tableau 5.5. Les pseudo-itérations correspon-
dent aux itérations de la boucle itérative de résolution par double pas de temps programmé
pour la résolution des équations URANS. Cette figure permet d’évaluer le temps CPU de
chaque simulation en faisant ’hypothése que le temps par pseudo-itération est identique
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FIGURE 5.14 — Ecart des évolutions de pression de la figure 5.13 pour les schémas de Roe par
rapport au schéma de Jameson.

Schéma spatial ‘ Ordre ‘ Limiteur | Temps par itération temporelle

Roe 3 Koren 240s
Roe 3 SPL-1/3 269 s
Roe 3 H-CUI 235s
Jameson 4 53s

Tableau 5.6 — Récapitulatif du temps par itération temporelle des schémas spatiaux d’ordre
élevés et des limiteurs pour I'étude de la simulation fluide de la chambre expérimentale.

pour toutes les simulations. Les simulations avec le schéma spatial de Roe ont tendance a faire
1000 pseudo-itérations pour chaque itération temporelle exceptée celle avec le limiteur H-CUI.
La simulation avec le limiteur H-CUI fait sur certaines itérations beaucoup moins d’itérations
pseudo-temporelles mais cela se produit sur un nombre d’itérations temporelles trop restreint
pour avoir une influence sur le temps CPU par rapport aux deux autres simulations avec le
schéma de Roe. La simulation avec le schéma spatial de Jameson fait environ quatre fois moins

de pseudo-itérations que les autres simulations.

Ces observations se confirment par la comparaison des temps par itération temporelle réca-
pitulés dans le tableau 5.6. Les trois simulations avec le schéma spatial de Roe ont un temps
par itération temporelle du méme ordre de grandeur (environ 250 s) et la simulation avec le
schéma spatial de Jameson a un temps environ 5 fois plus petit (53 s).

D’apres les observations précédentes, la simulation avec le schéma spatial de Jameson
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FIGURE 5.15 — Nombre d’itérations pseudo-temporelles par itération temporelle pour les
simulations 5 a 8 listées dans le tableau 5.5.

a un temps CPU plus faible que les autres simulations utilisant le schéma spatial de Roe
tout en conservant des résultats avec une précision du méme ordre de grandeur. Mais, sur
la figure 5.15, le nombre de pseudo-itérations diverge a partir de 150 itérations temporelles
ce qui correspond a un temps de 5.0 x 107° s. A cet instant, 'onde de choc est passée une
premiére fois devant le capteur mais elle ne s’est pas réfléchie sur le panneau. L'écoulement
reste relativement simple. Apres la réflexion, I’écoulement se complexifie. Il y a une onde
réfléchie, une onde cylindrique et des ondes transverses. En conséquence, le nombre d’itéra-
tions pseudo-temporelles continue de diverger et atteint le méme nombre que celui des autres
simulations. Le temps CPU de la simulation avec le schéma spatial de Jameson tend vers celui
des schémas spatiaux de Roe. De plus, une simulation avec le schéma de Jameson est moins
stable qu'une simulation avec un schéma de Roe. Le schéma de Jemason n’est pas conservé
pour la suite de I'étude.

Le schéma spatial de Roe couplé au limiteur SPL-1/3 est conservé car les simulations avec
ce schéma ont un temps CPU du méme ordre de grandeur que les simulations avec les autres
schémas, le limiteur SPL-1/3 étant le plus dissipatif permet de stabiliser les simulations et,
pour finir, la précision des prédictions est la plus proche de celle utilisant le schéma spatial de
Jameson.
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5.2.4.3 Récapitulatif de la modélisation fluide

La modélisation de la partie fluide des simulations couplées est résumée dans cette sous-
section.

Le fluide est considéré comme un milieu continu, newtonien, compressible et laminaire. Il n'y
a pas de modele de turbulence. Lair est considéré comme un gaz parfait avec les constantes
suivantesy =1,4etr = 287]kg_1 K1

Le maillage comporte 201840 mailles avec une premiére maille a la paroi de 107° m. La
figure 5.16 permet de visualiser le maillage pres du panneau.

-0.02  -0.01 0 001 002 003 004 005 008
x (m)

FIGURE 5.16 — Maillage de la chambre expérimentale (un point sur deux).

La discrétisation spatiale est résolue avec le schéma de Roe couplé au limiteur SPL-1/3. La
discrétisation temporelle est effectuée avec le schéma de Gear ou le schéma RKI-3 avec un pas
de temps adapté. Plusieurs configurations sont testées.

Les parois sont considérées comme étant adiabatiques et adhérentes. Le tube a choc T80
est concu pour qu’il n'y ait quasiment aucun échange thermique au niveau des parois. La
condition limite en amont du panneau est une paroi adiabatique et adhérente placée a plus
de 10 m en amont du panneau.

Le champ initial positionne une onde de choc droite a 55 mm en amont du panneau. En aval
de I'onde, I’écoulement est au repos avec une pression de 1 bar et une température de 293 K.
En amont de I'onde, I'écoulement a une vitesse axiale de 110 m/s, une pression de 1,54 bar et
une température de 332 K. Les valeurs en amont de 'onde sont obtenues a partir des relations
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de Rankine-Hugoniot pour avoir un nombre de Mach de 'onde égale a 1,21.

Le fait d’initialiser la partie fluide de la simulation couplée par un écoulement qui n’est
pas au repos a gauche de la discontinuité de pression et de ne pas considérer les chambres
basse et haute-pression fixe une limite temporelle a la simulation. La ligne de glissement créée
par la rupture de la membrane n’est pas modélisée, or, dans I'expérience, elle impacte 'onde
qui s’est réfléchie sur le panneau ce qui modifie la vitesse de cette onde et, par conséquence,
I’écoulement a droite de cette onde. La simulation est valide jusqu’a I'instant de cet impact.
En considérant I'instant zéro comme étant celui o1 'onde de choc passe pour la premiere fois
devant le capteur de pression pariétal, le temps limite est de 3,7 ms. Ce temps correspond a la
chute de la pression sur la figure 5.4 et juste apreés le deuxiéme pic sur la figure 5.3.

Ce temps a été calculé a I'aide de I’étude faite sur la prise en compte des chambres basse
et haute-pression et de I'étude sur les schémas spatiaux. Les simulations faites pour I’étude
citée en premier permettent d’avoir une vitesse moyenne pour la ligne de glissement de
110 m/s, une vitesse moyenne de I’onde avant I'impact contre le panneau de 427 m/s. La
vitesse moyenne de 1'onde apres 'impact est obtenue a 'aide de 1'étude sur les schémas
spatiaux. Elle est de 309 m/s.

5.2.5 Modélisation de I'interface fluide-structure

Linterface fluide-structure concerne trois étapes de la simulation couplée (figure 5.5) :
2 : Force fluide;
4 :Déplacement de l'interface fluide-structure;
5 : Mouvement de maillage.

Ces trois étapes sont réalisées en se basant sur la technique de mouvement de maillage
par interpolation avec les fonctions a bases radiales (RBF) qui a été présentée dans la sous-
section 4.3.3.

Pour réaliser I'étape 5, il faut définir les parameétres de la méthode d’interpolation avec les
RBE La fonction radiale est la C6 de Wendland et le rayon a support compact est de 40 mm. Ce
choix découle de tests qui ont été présentés dans la sous-section 4.3.3.2. L'algorithme Glouton
présenté dans la sous-section 4.3.3.2 a défini 133 points de controle. La figure 5.17 permet de
visualiser ces points de contrdle ainsi que le mouvement de maillage pour un déplacement
selon le premier mode de flexion du panneau. Les points de contrdle permettent de déplacer
le panneau ou de s’assurer que les points de maillage aux parois soient compatibles.

Les points de controle ont été choisis parmi les points du maillage fluide pour éviter d’in-
terpoler le calcul de la force fluide (étape 2). Ces points sont les points de peau du maillage
de la structure pour éviter d’'interpoler le déplacement de I'interface fluide-structure (étape
4). Ce choix a pour but de minimiser I'’erreur diie au transfert de I'information a I'interface
fluide-structure. Lerreur a ce niveau peut violer le principe de conservation de I’énergie a
l'interface fluide-structure. S'il n'y a pas conservation de I’énergie a 'interface, la simulation
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FIGURE 5.17 — Maillage de la chambre expérimentale (un point sur deux) et points de controle
pour I'interpolation avec les RBE

couplée peut étre instable et méme diverger.

Dans cette section, le banc d’essai et les résultats expérimentaux ont été introduits. La con-
figuration choisie parmi celles étudiées par Giordano est celle avec un panneau en acier d'une
épaisseur de 1 mm et d’'une longueur de 50 mm. Les résultats de pression et du déplacement
mesuré sur les images ombroscopiques de la caméra rapide sont les seuls résultats qui sont
utilisés dans notre étude.

Les différentes stratégies pour le couplage partitionné fort explicite sont présentées et
testées.

Pour la modélisation de la dynamique des structures, une discrétisation par éléments
finis en deux dimensions a été choisie. Ce modéle considere que la base en plexiglas est indé-
formable et le panneau est encastré sur cette base. Le coefficient d’amortissement visqueux est
adapté pour prédire une amplitude conforme aux essais. La discrétisation temporelle utilise le
schéma de Gear ou le schéma de Newmark avec un pas de temps adapté. La condensation
statique de Guyan avec correction donne une premiere fréquence propre quasiment identique
au modele complet.

Pour la modélisation de la mécanique des fluides, les chambres basse et haute-pression ne
sont pas prises en compte car elles influent peu sur la modélisation. Seul I’écoulement dans
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la chambre expérimentale est prédit. Lécoulement est considéré comme étant laminaire. La
discrétisation avec la méthode des volumes finis est résolue avec un schéma de Roe d’ordre 3
et le limiteur SPL-1/3 est utilisé pour stabiliser la simulation. La discrétisation temporelle est
réalisée avec le schéma de Gear ou le schéma RKI-3 avec un pas de temps adapté. Le champ
initial considére une onde de choc droite a 55 mm en amont du panneau. Les parois sont
considérées adiabatiques et adhérentes.

La modélisation de I'interface fluide-structure est basée sur les points de controle définis
pour l'interpolation avec les RBF utilisées pour le mouvement de maillage. Il y a 133 points de
contrdle répartis sur les parois mobiles et fixes. La fonction radiale est la C6 de Wendland et le
rayon a support compact est de 40 mm.

5.3 Analyse des résultats de la simulation couplée

Dans cette section, nous présenterons une simulation pour vérifier 'approche choisie
pour le couplage fluide-structure. Les résultats présentés ont été obtenus avec le schéma de
Gear pour la discrétisation temporelle de la dynamique des structures et de la mécanique
des fluides. Le pas de temps est fixé 4 10~ s. Le coefficient d’amortissement visqueux est pris
constant pour tous les modes et est fixé a 1 %. Tous les autres parametres ont été présentés
dans la section précédente.

Dans un premier temps, une description de I’écoulement et du déplacement du panneau
permet de décrire I’écart entre les prédictions et les résultats des essais. Dans un deuxieme
temps, 'interaction entre le déplacement du panneau et le niveau de pression au capteur
pariétal est analysée. Dans un dernier temps, les fluctuations de pression au niveau du capteur
sont étudiées.

5.3.1 Description de 'écoulement et du déplacement

Cette sous-section se décompose en deux parties. D’abord, une analyse de I’écoulement
est effectuée en comparant les résultats de la simulation couplée aux résultats des essais.
Ensuite, la prédiction du déplacement du panneau est comparée aux résultats d’essais. Le
déplacement est analysé en tenant compte de 'écoulement.

5.3.1.1 Analyse deI'écoulement

La figure 5.18 représente I'évolution de la pression au niveau du capteur pariétal situé
10 mm en amont du panneau pour les données d’essais de I'TUSTI et pour la simulation
couplée. Le temps 0 correspond au moment o1 'onde de choc passe au niveau du capteur.
Quatre sauts de pression sont identifiables :
- 1°" saut: t=0s;
- 2%saut: r=9,2x107°s;
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— 3%gaut: r=2,0x107%s;
— 4%gaut:t=1,5x1073s.

Pression (Pa)

— Essais i
1F - - = Simulation Couplée T
0 02040608 1 1214 16 18 2 22 24 26
Temps (s) X107

FIGURE 5.18 — Evolution de la pression au niveau du capteur pariétal situé 10 mm en amont
du panneau pour les essais et pour une simulation couplée.
Numérotation de quatre sauts de pression principaux.

Pour le 1°" saut, la prédiction de pression est comprise dans les oscillations des essais ce qui
valide les valeurs des variables du champ initial. Les oscillations des essais correspondent a
des fluctuations provenant de I'incertitude de mesure du capteur. Au niveau du 1¢” saut, elles
correspondent a une variation du niveau de pression entre 148500 Pa et 156600 Pa.

Le 2¢ saut de pression est prédit correctement par la simulation couplée. Le niveau de pression
est compris entre les oscillations de pression des essais.

Entre le 2° saut et le 4¢ saut, la simulation couplée prédit un niveau de pression supérieur aux
résultats des essais. L'écart au 3¢ saut de pression est de 7,0 %. Il atteint la valeur maximale de
17 % sur cette plage temporelle (proche du 4° saut). La simulation prédit des fluctuations de
pression qui se retrouvent dans les résultats des essais. Temporellement, le 3¢ saut est prédit
au méme instant que pour les essais. Le 4¢ saut est prédit avec un léger retard de 2,2 % et une
surpression de 3,5 %.

Apres le 4¢ saut de pression, la simulation n’arrive pas a prédire la dynamique de I’évolution
du niveau de pression (fluctuation et pics de pression) ni le niveau de pression. Pour la suite
de I'étude de cette sous-section, nous nous restreignons a la plage temporelle avant le 4¢ saut
de pression.
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Avantle 1¢" saut, I'onde de choc, créée par la rupture de la membrane, a traversé la chambre
basse-pression. Elle rentre dans la chambre d’essais et se dirige vers la structure composée de
la base en plexiglas et du panneau. Le 1¢" saut correspond au passage de cette onde de choc
devant le capteur. A cet instant, I’'onde s’est réfléchie sur la base en plexiglas mais elle n'a pas
atteint le panneau.

Pression statique (Pa)
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FIGURE 5.19 - Iso-contour de pression (haut) et du produit scalaire de la vitesse par le gradient
de masse volumique scalaire la vitesse (bas) pour le temps £ =2,0 x 1075 s.
x : capteur de pression pariétal

Les figures 5.19 et 5.20 permettent de visualiser I'écoulement juste apres le 1¢” saut et avant
le 2¢ saut. La partie haute de la figure 5.19 présente des iso-contours de pression statique
et la partie basse les iso-contours du produit scalaire de la vitesse par le gradient de masse
volumique. La partie haute de la figure 5.20 présente les iso-contours de la vitesse axiale et
la partie basse ceux de la vitesse transverse. Sur les deux figures, deux ondes de choc sont
visibles :
— l'onde issue de la rupture de la membrane qui est passée au-dessus de la base et qui se
dirige vers le panneau, notée onde 1;
— l'onde qui s’est réfléchie sur la base et qui se dirige vers la chambre basse-pression, notée
onde 2.
L'écoulement est divisé en trois parties qui sont visibles grace aux discontinuités des iso-
contours de pression. A droite de 'onde 1, I’écoulement est toujours au repos avec une
pression de 1 bar. A gauche de 'onde 1, I'écoulement n’est plus au repos et a une vitesse
proche de 110 m/s et une pression d’environ 1,54 bar. Ces deux valeurs correspondent a celles
du champ initial. Londe réfléchie sur la base (onde 2) se propage en créant une discontinuité
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FIGURE 5.20 — Iso-contours de vitesse axiale (haut) et de vitesse transverse (bas) pour le temps
t=2,0x10"°s
x : capteur de pression pariétal

de pression supérieure a 2 bar. Il y a aussi une poche de dépression au niveau de la marche de
la base en plexiglas.

Les iso-contours du produit scalaire de la vitesse par le gradient de masse volumique permet-
tent de visualiser les formes des ondes (figure 5.19). Londe 1 se dirigeant vers le panneau a
toujours une forme droite. Londe 2 commence a avoir la forme d’'une onde cylindrique. A
gauche de l'onde 2, la vitesse axiale est de 110 m/s et la vitesse transverse est nulle. Londe
se dirige en sens inverse de la vitesse moyenne. A droite de 'onde 2, la vitesse axiale est
quasiment nulle et la vitesse transverse est positive. L'écoulement transverse modifie la forme
de l'onde 2. Elle prends la forme d’'une onde cylindrique.

Le 2¢ saut de pression (figure 5.18) est créé par la réflexion de I'onde 1 sur le panneau
passant devant le capteur a l'instant £ =9,2 x 10~°s.

Les figures 5.21 et 5.22 permettent de visualiser I’écoulement et 1a forme des ondes juste apres
le 2¢ saut. La partie haute de la figure 5.21 présente des iso-contours de pression statique
et la partie basse les iso-contours du produit scalaire de la vitesse par le gradient de masse
volumique. La partie haute de la figure 5.22 présente les iso-contours de la vitesse axiale et
la partie basse ceux de la vitesse transverse. Sur les deux figures, trois ondes de choc sont
visibles :

— l'onde qui s’est réfléchie sur la base et qui se dirige vers la chambre basse-pression, notée
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FIGURE 5.21 — Iso-contour de pression (haut) et du produit scalaire de la vitesse par le gradient
de masse volumique scalaire la vitesse (bas) pour le temps ¢t =1,0x 107 s
x : capteur de pression pariétal.

onde 2;

— l'onde qui s’est réfléchie sur le panneau et qui se dirige vers la chambre basse-pression,
notée onde 3;

— l'onde qui a franchit le panneau et qui se dirige vers le fond de la chambre d’essais, notée
onde 4.

Les iso-contours de pression et le produit scalaire de la vitesse par le gradient de masse
volumique permettent de visualiser les différentes parties de I’écoulement et les formes des
ondes. Londe 4 se dirigeant dans le sens de I’écoulement (vers le fond la chambre d’essais)
a une forme cylindrique. Une dépression est créée en téte du panneau (figure 5.21 en haut).
Londe 2 réfléchie contre la base se propage avec une forme cylindrique. Cette onde interagit
avec I'onde réfléchie sur le panneau (onde 3). Ces deux ondes se propagent vers la chambre
basse-pression. La forme cylindrique des ondes 3 et 4 est due a un rayonnement de la vitesse
transverse en téte de panneau comme pour 'onde 2 (figure 5.22 en bas).

De plus, sur la figure 5.21 en bas, il est possible de voir la formation d'un bras. Ce bras est
créé par la réflexion de 'onde cylindrique 3 sur la paroi a y = 0,065 m. Il s’agit de la paroi ou
se trouve le capteur de pression pariétal. Ce bras est le début de la formation d’un pied de
Mach (également appelé onde de Mach). Ce bras va rester attaché a I'onde 3 et former le pied
de Mach en se propageant. La figure 5.23 schématise la formation de pied de Mach. Londe
incidente qui est cylindrique se réfléchit contre la paroi. Cette réflexion forme le bras. Le bras
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FIGURE 5.22 - Iso-contours de vitesse axiale (haut) et de vitesse transverse (bas) pour le temps
t=t=1,0x10"%s
x : capteur de pression pariétal.

et!’onde incidente reste attachés et, en se propageant, forme le pied de Mach.

Paroi

Pied de Mach

Onde cylindrigue (incidente)

FIGURE 5.23 — Schéma de la formation d'un pied de Mach.

La figure 5.21, en haut, permet de visualiser deux tourbillons : 'un au-dessus du panneau et
l'autre au-dessus de la base en plexiglas a gauche du panneau. Celui au-dessus du panneau est
entrainé par 'écoulement moyen axial. Par contre, celui au-dessus de la base reste au dessus
de la marche car dans cette zone la vitesse de I’écoulement moyen est faible.

Entre le 2¢ saut et le 3¢ saut (figure 5.18), il se passe environ 11 ms. Pendant ce temps, le
pied de Mach se développe et prend la forme d'une onde droite. Les iso-contours du produit
scalaire de la vitesse par le gradient de masse volumique sur la figure 5.24, en bas, l'illustrent.
D’apreés les relations de Rankine-Hugoniot, en amont de cette zone, la pression augmente. La
zone de surpression créée par le pied de Mach est a I'origine du 3¢ saut. La figure 5.24 en haut
permet de visualiser cette zone de surpression. De plus, 'onde 3 forme un pied de Mach en se
réfléchissant sur la paroi a y = 0 m (figure 5.24 en bas).
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FIGURE 5.24 — Iso-contour de pression (haut) et du produit scalaire de la vitesse par le gradient
de masse volumique (bas) pour l'instant £ =2,1x 10™*s
x : capteur de pression pariétal.
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La figure 5.24 permet de visualiser la propagation des lachés tourbillonnaires créés par les
discontinuités géométriques de la téte du panneau.

Apres le 3¢ saut (figure 5.18), il est possible de simplifier I'écoulement par la description
suivante. Il y a deux ondes de choc qui avancent en sens opposées :
— l'une va vers le fond de la chambre d’essais, il s’agit de 'onde 4;
— l'autre va vers la chambre basse-pression, il s’agit de I’onde 3.
Les deux ondes de choc avancent a des vitesses différentes. D’apres les relations de Rankine-
Hugoniot, la pression dans le sillage de ces ondes est différentes. Ce phénomene crée une
discontinuité de pression qui se place au-dessus du panneau. Le pied d’attache est a gauche
du panneau. Cette discontinuité est visible sur la figure 5.24 en haut.

Londe 4 se dirigeant vers le fond de la chambre d’essais se réfléchit contre la paroi (x =
0,265 m) et crée une onde se propageant vers le panneau, notée onde 5. Londe 5 franchit
partiellement le panneau et passe devant le capteur pariétal pour créer le 4° saut de pression
(figure 5.18).

D’un point de vue global, la prédiction de pression est convenable. La dynamique de la
pression jusqu’au 4° saut est bien prédite. Tous les sauts sont prédits de facon satisfaisante
par rapport aux résultats des essais. L'oscillation de pression entre les 3¢ et 4¢ sauts est captée
par la simulation. Jusqu'au 2 saut inclus, le niveau de pression de la simulation se situe dans
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5.3. Analyse des résultats de la simulation couplée

les oscillations des résultats des essais. Au niveau du 2° saut, la surpression prédite est de 7 %.
Cette surpression varie ensuite entre 10 et 17 % jusqu’au 4° saut. Apres le 4° saut, le niveau
de pression et la dynamique ne sont plus prédits correctement. Une estimation du temps
limite de simulation a été évaluée a 3,7 ms. Cette estimation est réalisée en considérant une
propagation d'une seule onde de choc droite et de la ligne de glissement. Londe de choc
droite a été prise avec une vitesse constante apres la réflexion sur le panneau. Or, comme il
a été présenté, 'écoulement est bien plus complexe. Il est possible que cette estimation soit
trop optimiste.

5.3.1.2 Analyse du déplacement du panneau

La figure 5.25 trace I'évolution du déplacement axial de la fleche du panneau pour les
données de 'TUSTI et pour la simulation couplée. Pour les essais, I'’erreur de mesure est de
+0,4 mm. Le temps 0 correspond au moment o1 'onde de choc passe au niveau du capteur.
Les quatre sauts de pression ont été représentés. La courbe des essais a été translatée pour
avoir un pic d’amplitude des essais en ¢t = 1,38 ms. Les trois premiers sauts de pression
ont lieu quand le panneau commence a se mettre en mouvement. Le 4¢ saut de pression
a lieu apres le premier pic d’amplitude. Juste avant le 4¢ saut de pression (¢ = 1,38 ms), le
panneau change de sens de mouvement. A l'instant ¢ = 1,38 ms, une onde ('onde 5 de la
sous-section 5.3.1.1) percute le panneau. Limpact de I’onde semble inverser la direction du
déplacement du panneau.

8
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FIGURE 5.25 — Déplacement de la fleche selon ’axe X pour les essais et la simulation couplée.

La simulation couplée prédit une amplitude maximale de déplacement de 7,4 mm a

179



Chapitre 5. Simulation partitionnée forte explicite sur un panneau déformant soumis a
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t = 1,38 ms ce qui est compris dans I'intervalle de I'incertitude de mesure. Ce premier pic
d’amplitude est correctement prédit.

Concernant le creux d’amplitude a ¢ = 2,83 ms (pour la simulation), 'amortissement de la
simulation est insuffisant. L'erreur de prédiction sur I'amplitude pour ce pic est de 80 %. En
effet, les essais donnent une amplitude de —2,29 mm et la simulation de —4,31 mm.

De plus, la fréquence prédite n’est pas correcte. La fréquence issue des essais est de
285,7 Hz. La simulation prédit une demi-période de 1,45 ms ce qui donne une fréquence de
344,83 Hz, soit une écart de 21 % avec la simulation. La fréquence du premier mode propre
de la modélisation sous vide est de 347,80 Hz. L'écart entre la modélisation et la simulation
couplée est de 0,9 %. Le panneau réagit bien selon son premier mode et I'’écoulement ne
semble pas influencer la dynamique du panneau.

Une description globale de I'’écoulement et du déplacement a été effectué ainsi qu'une
comparaison aux résultats des essais. Dans les sous-sections suivantes, nous allons expliquer
les différences observées entre les essais et la simulation couplée pour le niveau de pression et
les oscillations de pression entre les 3° et 4° sauts de pression.

5.3.2 Analyse du niveau moyen de pression

Cette sous-section traite de I'influence du déplacement du panneau sur la valeur de la
pression statique enregistrée par le capteur. On rappelle que ce capteur est situé sur la paroi
haute a x = 0,005 m, que le panneau est positionné a x = 0,015 m, que I'amplitude maximale
de déformation vers 'amont situe I'extrémité haute du panneau a x = 0,0224 m. L'objectif est
de comprendre I’écart entre les essais et la simulation couplée.

La figure 5.26 représente ’évolution de la pression au niveau du capteur pariétal situé
10 mm en amont du panneau pour les essais, pour une simulation non-couplée et pour une
simulation couplée en haut, et en bas I’écart entre les deux simulations. Les deux simulations
ont les mémes parametres. Les quatre sauts de pression décrits dans la sous-section 5.3.1
sont représentés par les carrés bleus.

A chaque saut de pression, le niveau de pression entre les simulations est similaire. L'écart est
inférieur a 0,5 %. Pour rappel, chaque saut de pression correspond au passage d'une onde de
choc devant le capteur pariétal.

Avant le 3¢ saut de pression, le niveau de pression entre les simulations est similaire, avec
un écart de 'ordre de 0,5 %, hormis pour deux instants (¢t = 0 ms et t = 0,009 ms). Sur cette
plage temporelle, le déplacement du panneau est inférieur a 0,5 mm alors que le déplacement
maximal est de 7,4 mm. Comme le déplacement du panneau est faible, la simulation couplée
prédit un niveau de pression au capteur pariétal similaire a la simulation non-couplée.
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FIGURE 5.26 — Evolution de la pression au niveau du capteur pariétal situé 10 mm en amont

du panneau pour les essais, pour une simulation non-couplée et pour une simulation couplée
(haut).

Ecart entre les deux simulations (bas).
Carré bleu : pics de pression principaux.

Apres le 3¢ saut de pression, 'écart entre les deux simulations augmente en moyenne linéaire-
ment jusqu’au temps ¢ = 1,5 ms,c’est-a-dire juste avant le 4 saut de pression. Sur cette plage
temporelle, la simulation couplée prédit un niveau de pression plus important que la simu-
lation non-couplée. Sur cette méme plage temporelle, le déplacement augmente jusqu’a la
valeur 'amplitude maximale de 7,4 mm. Plus le déplacement du panneau est grand, plus la

simulation couplée prédit un niveau de pression au capteur pariétal différent de la simulation
non-couplée.

Apres le 4° saut de pression, I’écart ente les deux simulations fluctuent entre 0 et 8 % de
maniere chaotique. La simulation couplée ne prédit pas forcement un niveau de pression
supérieur a la simulation non-couplée.

Le déplacement du panneau influe, de maniére non-chaotique, sur le niveau de pression
au capteur pariétal entre les 3¢ et 4¢ sauts de pression représentés par les carrés bleus sur
la figure 5.26. De plus, sur cette méme plage temporelle, I’évolution moyenne du niveau de
pression au capteur pariétal est différente entre les simulations et les essais. En effet, pour les
essais, le niveau de pression moyen diminue, et pour les simulations il augmente. Comprendre
I'influence du déplacement du panneau sur le niveau de pression au capteur pariétal pourrait
permettre de comprendre les écarts entre les simulations et les essais.
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Les figures 5.27, 5.28 et 5.29 tracent des iso-contours de pression pour la simulation couplée
(haut) et la simulation non-couplée (bas), respectivement, pour les temps t =0,21ms, t = 1ms
ett=1,55ms.
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FIGURE 5.27 — Iso-contour de pression pour une simulation non-couplée (bas) et pour une
simulation couplée (haut) a I'instant £ = 0,21 ms juste apres le 3¢ saut de pression.
x : capteur de pression pariétal.

La figure 5.27 représente les iso-contours de pression au moment du 3¢ saut de pression.
A cet instant le déplacement du panneau vers I’aval est inférieur a 0,5 mm. Le niveau de
pression au capteur pariétal est piloté par I’onde qui s’est réfléchie sur le panneau. Pour les
deux simulations, le capteur se situe dans la zone de surpression créée par le pied de Mach. Il
n'y a pas de différence notable sur les iso-contours de pression entre les deux simulations a
cet instant.

La figure 5.28 représente les iso-contours de pression entre le 3¢ saut de pression et le
4° saut de pression a 1 ms pour les simulations couplée (haut) et non-couplée (bas). A cet
instant, le déplacement du panneau prédit par la simulation couplée est de 5,9 mm en phase
d’augmentation.

Sur les deux simulations, il y a une discontinuité de pression en téte de panneau. Cette
discontinuité est due a une différence de vitesse des ondes de choc de part et d’autre du
panneau. Cette discontinuité n’est pas prédite au méme endroit pour les deux simulations.
Pour la simulation couplée, le capteur se trouve au bord de la discontinuité. Pour la simulation
non-couplée, le capteur se trouve a 'intérieur du gradient de pression de la discontinuité.
Cette position de la discontinuité explique la différence du niveau de pression moyen entre les
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FIGURE 5.28 — Iso-contour de pression pour une simulation non-couplée (bas) et pour une
simulation couplée (haut) a I'instant ¢ = 1 ms.
x : capteur de pression pariétal.

deux simulations. Le pied de la discontinuité est attaché au panneau. Ce dernier déplace la
discontinuité et donc modifie le niveau de pression au capteur.

La figure 5.29 représente les iso-contours de pression juste apres le 4 saut de pression
a 1,55 ms. A cet instant le déplacement est de 7,0 mm et I’écart entre les deux simulations
est proche de 0,5 % (figure 5.26) avec un déplacement élevé. Pour les deux simulations, a cet
instant, les iso-contours de pression sont similaires. Une onde de choc passe devant le capteur
et provoque le 4¢ saut de pression. Cette onde provient de I'onde qui s’est réfléchie contre la
paroi au fond de la chambre d’essais (x = 0,265 m). Comme les iso-contours de pression sont
similaires, le déplacement du panneau n’influe pas sur le déplacement et la vitesse des ondes
dans la chambre d’essais.

D’apres les observations faites sur les figures 5.27, 5.28 et 5.29, si une onde est proche du
capteur de pression, 'onde pilote le niveau de pression sur le capteur. S’il n'y a pas d’onde a
proximité du capteur, le déplacement du panneau influe sur le niveau de pression.

La figure 5.30 trace I’évolution de la fleche du panneau pour les essais et la simulation
couplée. Par rapport a la figure 5.25, les données des essais ont été translatés pour avoir le
déplacement du panneau qui augmente au méme moment (0,2 ms) que celui de la simulation
couplée. Les 3¢ et 4° sauts sont marqués ainsi que le déplacement a 1 ms. A l'instant ¢ = 1 ms,
la simulation couplée prédit un déplacement supérieur de 1,9 mm par rapport aux résultats
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FIGURE 5.29 - Iso-contour de pression pour une simulation non-couplée (bas) et pour une
simulation couplée (haut) a I'instant ¢ = 1,55 ms juste apres le 4° saut de pression.
x : capteur de pression pariétal.

des essais.

La figure 5.31 trace des iso-contours de pression pour la simulation couplée a I'instant
t = 1 ms. A cet instant, le déplacement du panneau est de 5,9 mm et la pression au niveau du
capteur (x noir) est de 197300 Pa. Avec un déplacement du panneau inférieur au méme instant
et del'ordre de 1,9 mm, le capteur ne verrait pas le méme gradient de pression. En supposant
que le déplacement de la discontinuité et le déplacement du panneau soient linéaires, cela
équivaut a déplacer le capteur de 1,9 mm vers le panneau (x magenta). Le capteur verrait une
pression de 194700 Pa soit une diminution d’environ 10 %. Le capteur pariétal enregistre pour
les essais une pression de 172700 Pa. L'écart par rapport aux essais diminuerait de 10 % en
passantde 14,2% a 12,7 %.

Dans le paragraphe précédent, le déplacement de la discontinuité suit, hypothétiquement,
de facon linéaire le déplacement du panneau. Cette hypotheése de linéarité n’est pas prouvée.
Dans le cas d'une hypothese d’évolution quadratique, le déplacement supplémentaire serait
de 3,61 mm. La valeur de la pression passerait a 192700 Pa soit une diminution proche de
20%. Lerreur avec les essais serait de I'ordre de 11,6 %.

Les vitesses des ondes peuvent également influencer le niveau de pression au capteur
pariétal. L'onde réfléchie sur le panneau forme un pied de Mach. Il est donc possible d’appli-
quer les relations de Rankine-Hugoniot pour une onde de choc droite. D’apres la simulation
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FIGURE 5.30 — Déplacement de la fleche selon 'axe X pour les essais et la simulation couplée
avec une nouvelle échelle temporelle.
Carrés bleus 3 et 4 : sauts de pression - carré bleu 1ms : point étudié.

couplée, le nombre de Mach du pied de Mach est de 1,02 et la pression en gauche du pied de
Mach est de 154145 Pa. La pression a droite du pied de Mach est donc de 197737 Pa soit un
écart inférieur a 0,5 % par rapport a la pression au niveau du capteur pariétal. La surpression
créée par le pied de Mach est similaire a celle vu par le capteur pariétal. Il est possible de
calculer la valeur de la pression au niveau du capteur pariétal pour d’autres vitesses de pied
de Mach.

Une diminution de la vitesse de pied de Mach de 1,0 %, soit un nombre de Mach de 1,01,
donnerait une pression de 175833 Pa soit un écart de 1,8 % avec la valeur des essais. Le niveau
de pression moyen au capteur pariétal est tres sensible a la vitesse de 'onde.

En conclusion, le déplacement du panneau a une influence sur le niveau moyen de pression
au capteur, tout comme la prédiction de la vitesse des ondes. Comme le déplacement du
panneau n'influe pas sur la vitesse des ondes, pour améliorer la prédiction du niveau de
pression, il est possible d’améliorer la prédiction du déplacement du panneau et la prédiction
de I’écoulement séparément.
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FIGURE 5.31 - Iso-contour de pression (Pa) pour une simulation couplée a l'instant ¢ = 1 ms.
x : capteur de pression pariétal.
x : capteur de pression pariétal décalé de 1,9 mm.

5.3.3 Analyse des fluctuations de pression

Entre les 3¢ et 4¢ sauts de pression visibles sur la figure 5.26, les deux simulations prédisent
des oscillations de pression a un niveau moyen différent mais avec la méme dynamique.
Pour la simulation couplée, les fluctuations oscillent entre 1,8 et 2,2 bar a une fréquence
de 3906 + 390 Hz. Cette fréquence est obtenue en faisant une transformée de Fourier sur le
signal de pression de la figure 5.26 entre les temps 0,41 ms et 1,31 ms. Le déplacement du
panneau ne produit pas ces oscillations car elles existent aussi avec la simulation non-couplée.
Nous allons montrer ci-dessous que ces oscillations proviennent d'un mécanisme d’ondes
transverses.

La figure 5.32 trace I'évolution de la pression au niveau du capteur pariétal situé 10 mm
en amont du panneau pour la simulation couplée entre les temps 0,75 ms et 0,95 ms (en
haut a gauche), et trace un agrandissement proche de la téte du panneau des iso-contours de
pression pour la méme simulation couplée pour les trois instants A, B et C (en haut a droite
et en bas). Cette figure permet de voir que la fluctuation de pression au niveau du capteur
provient de la fluctuation de la discontinuité de pression. Le mouvement de la discontinuité
est décomposable en deux parties.

La premiere partie correspond a un mouvement de forme. Au passage de 'instant A vers
I'instant B, le gradient de pression s’arrondit ce qui se traduit par une augmentation de la
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FIGURE 5.32 — Evolution de la pression au niveau du capteur pariétal situé 10 mm en amont du
panneau pour la simulation couplée entre les temps 0,75 ms et 0,95 ms (en haut a gauche).Iso-
contours de pression a proximité de la téte du panneau pour trois instants A, B et C (en haut a
droite et en bas).

x : position de capteur de pression pariétal.

pression au niveau du capteur. Au passage de I'instant B vers I'instant C, le gradient de pression
devient linéaire ce qui se traduit par une baisse de pression au niveau du capteur.

La seconde partie du mouvement de la discontinuité se situe au niveau de I’accroche de la
discontinuité au panneau. Entre les trois instants A, B et C, le gradient de pression sur le
panneau se déforme. Le gradient s’élargit en se rapprochant de I'instant B ce qui correspond a
une augmentation de pression au niveau du capteur, et se rétrécit quand la pression diminue
en allant vers I'instant C.

La figure 5.33 trace I’évolution de pression au niveau du capteur pour la simulation couplée
entre les temps 0,5 ms et 1,3 ms (haut) et les iso-contour de pression sur un diagramme
espace-temps (bas). Sur le diagramme, la pression est prise sur la peau du panneau du coté du
capteur et en téte. A chaque pic de pression au niveau du capteur, la zone de faible pression
sur la peau du panneau s’agrandit (fleche magenta sur la figure 5.33) et un élargissement du
gradient de pression sur la peau du panneau est constaté. Le mouvement de |’attache de la
discontinuité est lié aux fluctuations de pression au capteur.

La figure 5.34 trace des iso-contours du gradient de densité selon I’axe transverse pour
quatre temps différents 0,22 ms, 0,35 ms, 0,39 ms et 0,42 ms situés apres le 3¢ saut de pression
(t=0,2ms). Ces iso-contours permettent de visualiser les ondes de pression présentes dans
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FIGURE 5.33 — Evolution de la pression au niveau du capteur pariétal situé 10 mm en amont
du panneau pour la simulation couplée (haut).

Iso-contour de pression (Pa) avec un diagramme espace-temps sur la peau du panneau (situé
cOté capteur et en téte du panneau) pour la simulation couplée (bas).

I’écoulement transverse. Les parties rouges correspondent a des ondes descendantes, c’est-
a-dire se déplacant de la paroi contenant le capteur de pression pariétal vers la base, et les
parties bleues a des ondes montantes.

Londe de choc issue de la rupture de la membrane se réfléchit sur le panneau. Cette onde
réfléchie a une forme cylindrique qui impacte les parois haute et basse de la chambre d’essais
(onde 0 sur la figure 5.34). Il en résulte la formation d’ondes incidentes montantes et descen-
dantes. Sur la figure 5.34, 'onde 1 est une onde descendante issue du phénomene décrit a
I'instant.

Les ondes descendantes se déplacent vers la base en plexiglas. A I'instant 0,35 ms, 'onde
1 impacte la base en plexiglas créant une onde réfléchie montante (onde 2) que I'on peut
visualiser a 'instant 0,39 ms. Cette onde 2 se dirige vers la téte du panneau. Aprés avoir
impacté la base, I'onde 1 impacte également la paroi basse de la chambre (y = —15mm) créant
une autre onde montante (onde 3) que I'on peut visualiser a I'instant 0,42 ms. Au final, un
tube a choc transverse se crée avec des ondes montantes et descendantes.

La figure 5.34 permet d’obtenir une vitesse moyenne de ces ondes qui est de 370 m/s pour
une distance parcourue équivalente a deux fois la longueur du panneau. La fréquence de ce
phénomene de tube a choc transverse est d’environ 3700 H z. Cette fréquence se trouve dans la
gamme de fréquence des oscillations de pression au niveau du capteur qui est de 3906 +390 H z.
Ces ondes transverses pilotent les fluctuations de pression en pilotant le mouvement de la
discontinuité de pression a la fois au niveau de I’attache et au niveau de la forme.
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5.3. Analyse des résultats de la simulation couplée
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FIGURE 5.34 - Iso-contour du gradient de densité selon I’axe transverse pour quatre différents
temps.
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Chapitre 5. Simulation partitionnée forte explicite sur un panneau déformant soumis a
une onde de choc

Cette premieére simulation couplée permet de vérifier I'approche choisie pour le couplage
fluide-structure. Les résultats obtenus sont physiquement corrects.

Londe de choc issue de la rupture de la membrane impacte le panneau déformant et
crée une onde cylindrique qui impacte les parois haute et basse de la chambre d’essais et crée
des ondes incidentes (montantes et descendantes) menant a la création de pied de Mach.
Ces ondes incidentes créent un tube a choc transverse. Le méme phénomene se crée a droite
du panneau. Une partie de I'onde de choc issue de la rupture de la membrane n'impacte
pas le panneau et passe au-dessus du panneau en ayant une forme cylindrique. Cette onde
cylindrique se réfléchit sur la paroi basse et crée un pied de Mach. Ce pied crée lui aussi un
tube a choc transverse.

Jusqu'au temps de 1,5 ms correspondant au 4 saut de pression, la simulation prédit un niveau
de pression semblable a celui des essais. La simulation présente une surpression par rapport
aux essais qui provient essentiellement d'une erreur de prédiction sur le déplacement et sur la
vitesse des ondes. Mais la simulation prédit des fluctuations de pression comme les essais,
celles-ci provenant d'un mécanisme transverse comme nous avons pu le montrer. Au dela de
ce temps de 1,5 ms, le niveau et les fluctuations de pression ne sont plus captés correctement
par la simulation couplée.

Au sujet du déplacement du panneau, la simulation prédit une amplitude similaire a celle
des essais pour le premier pic de déplacement du panneau (¢ = 1,38 ms sur la figure 5.25). Par
contre, 'amortissement n’est pas assez fort pour prédire le niveau d’amplitude au dela de ce
temps et la fréquence prédite est éloignés de celle des essais. L'écart entre les deux fréquences
est de 'ordre de 20 %. L'écart entre la fréquence du premier mode propre du modeéle par
éléments finis du panneau sous vide et la fréquence couplée obtenue par la simulation est de
0,9 %. Le panneau réagit selon le premier mode et 'écoulement n’influe pas sur la dynamique
de la structure.

Dans la suite du chapitre, des parametres comme le modele de turbulence, les schémas
temporels ou le coefficient d’amortissement numérique sont modifiés pour analyser leur
influence sur la modélisation.

5.4 Influences paramétriques sur les simulation couplées

Dans la section précédente, les résultats d'une simulation couplée sont comparés a ceux
des essais de Giordano. Il s’agit du déplacement de la fleche du panneau et de la pression au
niveau du capteur pariétal. L'analyse de I'écoulement et du déplacement ainsi que I'analyse
de I'influence de I'un sur 'autre permettent d’expliquer les écarts observés entre les essais et
la simulation couplée.

Dans cette section, la modélisation de la mécanique des fluides et de la dynamique des
structures de notre probleme est étudiée pour comprendre leurs influences respectives et com-
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5.4. Influences paramétriques sur les simulation couplées

munes sur les résultats et pour permettre de proposer de nouvelles modélisations prédisant
des résultats couplés plus proches de ceux des essais.

Pour la modélisation de I’écoulement, la discussion porte sur 'hypothése de I'écoulement
laminaire. Pour la modélisation de la structure, elle porte sur le coefficient d’amortissement
visqueux ainsi que sur la modélisation de I'encastrement du panneau. L'influence des schémas
temporels est également discutée.

5.4.1 Le modele de turbulence

Apres la rupture de la membrane, 'onde de choc traverse la chambre basse-pression avant
d’arriver dans la chambre d’essais ol se trouve la base en plexiglas et le panneau en acier.
L'ajout d'un modele de turbulence pour simuler cette traversé ne modifie pas de facon notable
la prédiction de la forme ou de la vitesse de I'onde (voir sous-section 5.2.4.1). Le nombre
de Mach pour la simulation sans modeéle de turbulence est de 1,2095 et pour la simulation
avec le modele de Wilcox de 1,2105; soit un écart inférieur a 0, 1 %. Il est possible que, pour
un écoulement complexe avec des ondes transverses, cet écart augmente. Les résultats de
la simulation couplée présentés a la sous-section 5.3.2 montrent qu’'une erreur sur la vitesse
de 'onde de I'ordre de 1% entraine un écart de 'ordre de 10 % sur la valeur de la pression au
capteur pariétal.

Linfluence du modele de turbulence est étudiée en comparant deux simulations. La pre-
miere simulation est celle présentée dans la section 5.3, noté laminaire. La seconde simulation
rajoute le modeéle de turbulence de Wilcox (k — w), noté turbulente. Les deux simulations
ont le méme maillage de 201000 mailles avec une premiere maille a la paroi de 10~ m. Elles
sont toutes les deux réalisées avec le schéma de Gear pour la discrétisation temporelle de la
dynamique des structures et de la mécanique des fluides. Le pas de temps est identique et fixé
21077 5. Le coefficient d’amortissement visqueux est pris constant pour tous les modes et est
fixé a 1 %.

La figure 5.35 en haut représente |’évolution de la pression au niveau du capteur pariétal
situé 10 mm en amont du panneau pour les essais, pour la simulation dite laminaire et pour
la simulation dite turbulente en haut, et, en bas, I’écart entre les deux simulations. Lécart
évalué entre les deux simulations jusqu’au temps ¢ = 1,2 ms est au maximum de 0,23 %. Sur
cette plage temporelle, les deux simulations prédisent le méme niveau de pression et les
mémes fluctuations de pression ce qui signifie que I'écoulement prédit est similaire, y compris
I’écoulement transverse décrit dans la sous-section 5.3.3.

L'ajout d'un modele de turbulence ne modifie pas la prédiction de I'écoulement. Lhy-
pothese de considérer I’écoulement non visqueux est valide. En effet, le tube a choc est utilisé
comme un modele conceptuel de I'écoulement.
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Chapitre 5. Simulation partitionnée forte explicite sur un panneau déformant soumis a
une onde de choc
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FIGURE 5.35 — Evolution de la pression au niveau du capteur pariétal situé 10 mm en amont du
panneau pour les essais, pour la simulation dite laminaire et pour la simulation dite turbulente
(haut).

Ecart entre les simulations (bas).

5.4.2 Influence du coefficient d’amortissement visqueux de la structure

La simulation couplée étudiée dans la section 5.3 prédit un pic sur 'amplitude du dé-
placement du panneau de 7,4 mm qui est compris dans I'incertitude de mesure des essais
(t = 1,38 ms sur la figure 5.25). Par contre 'amortissement de la simulation est insuffisant
pour le creux d’amplitude (¢ = 2,83 ms sur la figure 5.25). L'erreur de prédiction d’amplitude
pour ce pic est de 80 %. En effet, les essais donnent une amplitude de 2,29 mm et la simulation
en produit une de —4,31 mm. De plus, la fréquence prédite n’est pas correcte. La fréquence
issue des essais est de 285,7 Hz. La simulation prédit une demi-période de 1,45 ms ce qui
donne une fréquence de 344,83 H z, soit une écart de 21 % avec la simulation. La fréquence du
premier mode propre de la modélisation par élément finis sous vide est de 347,80 Hz. L'écart
entre la modélisation et la simulation couplée est de 0,9 %. Le panneau réagit bien selon son
premier mode.

La simulation couplée prédit un déplacement du panneau ayant un amortissement trop faible
et ayant une fréquence trop grande par rapport aux essais. La simulation numérique pour
la partie dynamique des structures a un coefficient d’amortissement visqueux de 1 % qui est
défini par 'équation 5.2.

iy . 1
Vi +2€i0; Vi + 05 Y; = W(wfp)pouriz 1...Naai (5.2)
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5.4. Influences paramétriques sur les simulation couplées

Avec:

Y =y X ou v estl’'ensemble des vecteurs propres et X le vecteur de déplacement;;

€; est le taux d’amortissement visqueux ;
- w? = A; estla pulsation propre au carré;

mi; = 1//5M1//l~ ou M est la matrice de masse;
F est le vecteur des forces extérieures;

Nj4; le nombre de ddl.

Le coefficient d’amortissement visqueux €; est choisi constant pour tous les modes. Il prend en
compte a la fois 'amortissement du matériaux et les phases de dissipation pouvant intervenir
a la liaison entre la base et le panneau (plaque/bati).

Plusieurs simulations sont réalisées avec différentes valeurs du coefficient d’amortissement
pour étudier son effet sur le déplacement. En effet, il n’y a pas de valeurs connues pour un
encastrement entre un matériau en acier et un en plexiglass

Trois valeurs ont été testées : 1%, 1,5% et 2,0%. Les autres parametres de la simulation couplée
ne sont pas modifiés (voir section5.3). On rappelle que les deux simulations sont réalisées
avec le schéma de Gear pour la discrétisation temporelle de la dynamique des structures et
de la mécanique des fluides. Le pas de temps est identique et fixé 2 10~ s. Lécoulement est
laminaire.
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FIGURE 5.36 — Déplacement de la fleche selon ’axe X pour les essais et pour les simulations
couplées avec un amortissement de 1,0 %, de 1,5% et de 2,0 % (haut).

Ecart sur les simulations entre celle avec le coefficient de 1,0 % et de 1,5 % et entre celle avec
le coefficient de 1,0% et de 2,0 % (bas).
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Chapitre 5. Simulation partitionnée forte explicite sur un panneau déformant soumis a
une onde de choc

La figure 5.36 représente le déplacement de la fleche selon I’axe X pour les essais et pour
les simulations avec un amortissement de 1,0 %, de 1,5% et de 2,0 %, en haut, ainsi que les
écart entre les simulations, en bas. Pour les écarts, la simulation de référence est celle avec le
coefficient de 1,0 %. L'écart est calculé selon I’équation suivante :

X1% — Xi%

écart = (5.3)
0,5 x (X19% + Xi%)

Avec:i=1,50u?2.

Le temps 0 correspond au 1°" passage de I'onde de choc devant le capteur. Les résultats des
essais ont été translatés temporellement pour avoir le premier pic d’amplitude des essais en
t = 1,38 ms ce qui correspond au premier pic d’amplitude des simulations.

Pour le pic d’amplitude a t = 1,38 ms, les résultats des trois simulations sont compris dans
l'incertitude de mesure. L'écart entre les simulations est positif a cet instant. Lamplitude
diminue quand I'amortissement augmente. L'écart est inférieur a 0,6 %.

Pour le creux d’amplitude a ¢ = 2,8 ms, les trois simulations ne donnent pas de prédiction
acceptable. Le pic des simulations a une valeur comprise entre —3,94 mm et —4,31 mm alors
que celle des essais est proche de 2,3 mm. Comme pour le pic d’amplitude a ¢ = 1,38 ms, les
écarts entre les simulations montrent que I'amplitude, en valeur absolue, diminue quand
I’amortissement augmente. Par contre, I'écart entre les simulations est plus important. Il est
supérieur a 1,6 % en valeur absolue.

Concernant le fréquence du déplacement prédit par les simulations couplées, 1'écart
temporel entre les deux pics pour les trois simulations est identique et a une valeur de 1,45 ms
ce qui donne une fréquence de 344,83 Hz.

Dans la sous-section 5.3.2, nous avons vu qu'un écart sur le déplacement d’environ 1,9mm
provoque un changement du niveau de pression, enregistré au capteur pariétal situé 10 mm
en amont du panneau, de 2600 Pa soit une diminution d’environ 10 % (figure 5.31). En fixant
le coefficient d’amortissement a 2 %, I’écart sur le déplacement est au mieux de 0,4 mm. Les
valeurs testées pour le coefficient d’amortissement ne modifient pas le niveau de pression
enregistré par le capteur pariétal de plus de 500 Pa.

En conclusion, la valeur de 'amortissement visqueux de la structure ne change pas la
prédiction sur le déplacement et sur le niveau de pression de facon significative. Pour avoir
une influence notable sur les résultats numériques, il faudrait des valeurs supérieures a 10 %
et ces valeurs ne sont pas physiques pour un panneau en acier.

5.4.3 Influence des schémas temporels

La vitesse de maille qui est la vitesse du maillage fluide utilisée par la méthode ALE est
calculée a partir du déplacement du maillage fluide selon le schéma temporel utilisé pour
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5.4. Influences paramétriques sur les simulation couplées

résoudre les équations de la mécanique des fluides. La vitesse de maille est calculée de cette
facon pour toutes les mailles du maillage fluide. Concernant les mailles en contact avec une
paroi mobile, le déplacement de ces mailles est évalué a I’aide du déplacement de la peau de
la structure. Celui-ci est obtenu par la modélisation de la structure. Puis une interpolation
utilisant les fonctions a base radial permet d’obtenir sa valeur sur le maillage fluide de la peau
de la paroi. La vitesse de maille en est déduite a I’aide du schéma temporel utilisé pour la
résolution des équations de la mécanique des fluides.

Jusqu’a présent, nous avons toujours utilisé le méme schéma temporel pour résoudre les
équations de chaque physique. Par conséquence, comme le pas de temps est identique et
comme les maillages de I'interface fluide-structure sont sous-collocatifs, les vitesses de maille
et de paroi sont identiques a I'interface fluide-structure. La vitesse de paroi est la vitesse
évaluée par la résolution de la dynamique des structures. Du coup, nous créons moins d’erreur
numérique a I'interface fluide-structure pour conserver I'énergie.

Dans cette sous-section, nous allons étudier I'effet d'une différence des schémas temporels
entre le fluide et la structure tout en conservant un pas de temps identique et la méme
sous-collocativité de nos maillages fluide et structure. Pour rappel, les deux derniéres hy-
potheses permettent d’éviter d’'interpoler pour transmettre les informations a l'interface
fluide-structure et donc de diminuer le risque de ne pas conserver I'énergie a cette interface.

Généralement, pour des simulations partitionnées explicites fortes, le schéma temporel
utilisé pour la dynamique des structures est le schéma de Newmark avec les coefficients de
I'accélération moyenne. Pour la mécanique des fluides, il s’agit souvent du schéma de Gear ou
d’'un schéma de Runge-Kutta explicite ou implicite. Quatre simulations sont réalisées :

1. le schéma de Gear pour les deux problémes et un pas de temps fixé 2 106 s;

2. le schéma de Gear pour la mécanique des fluides et le schéma de Newmark avec les
coefficients de I'accélération moyenne pour la dynamique des structures, et un pas de
temps fixé 21078 s;

3. le schéma de Gear pour les deux problémes et un pas de temps fixé 2 10" s;

4. le schéma de Gear pour la mécanique des fluides et le schéma de Newmark avec les
coefficients de I'accélération moyenne pour la dynamique des structures, et un pas de
temps fixé 2 1077 s.

Par rapport a toutes les simulations couplées étudiées précédemment, le pas de temps de 10765
est étudié pour dégrader la réponse temporelle. Les autres parametres de la simulation couplée
ne sont pas modifiés. Pour rappel, I'écoulement est laminaire et le coefficient d’amortissement
visqueux de la structure est de 1 %.

La figure 5.37 trace en haut I'évolution du déplacement de la fleche du panneau selon
I'axe X pour les essais et les quatre simulations décrites au paragraphe précédent et, en bas,
I'évolution de I’écart entre la simulation de référence et les autres simulations. La simulation
de référence est celle avec le schéma de Gear pour la dynamique des structures et la mécanique
des fluides avec un pas de temps identique de 10~ s. Ce schéma est choisi car il a le plus petit
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Chapitre 5. Simulation partitionnée forte explicite sur un panneau déformant soumis a
une onde de choc
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FIGURE 5.37 — Déplacement de la fleche du panneau selon I’axe X pour les essais et pour les
simulations avec un schéma temporel identique ou différent pour résoudre les problemes
physiques différents et pour différents pas de temps (haut).

Ecart sur les simulations entre celle notée « Gear - Gear dt = 1077 s » et les autres simulations
(bas).

dt :le pas de temps.

pas de temps des quatre simulations et que, théoriquement, avoir un schéma identique génere
moins d’erreur 'interface fluide-structure et permet donc d’avoir une plus grande précision.
Le temps 0 correspond au 1¢” passage de I'onde de choc devant le capteur. Les résultats des
essais ont été translatés temporellement pour avoir le premier pic d’amplitude des essais en
t = 1,38 ms ce qui correspond au premier pic d’amplitude des simulations.

Pour le pic d’amplitude a t = 1,38 ms, le déplacement prédit par les quatre simulations a des
écarts inférieurs a 3 x 1072 %. Sur '’ensemble de la plage temporelle étudiée, 1'écart maximal
est inférieur en valeur absolue a 0,5 %. Il n'y a donc pas d’amélioration ou de dégradation de
la prédiction de 'amortissement du déplacement du panneau pour les simulations étudiées.

La fréquence prédite du mode propre du panneau est d’environ 345 Hz pour les quatre
simulations. Elle n’est pas influencée par le fait d’avoir des schémas différents pour I’évaluation
des vitesses a l'interface fluide-structure.

Ces résultats signifient que, pour les quatre simulations, la prédiction de la vitesse de maille et
de la vitesse de la paroi a I'interface fluide-structure est équivalente.

De plus, un écart si faible sur le déplacement du panneau n’influence pas I'évolution du
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5.4. Influences paramétriques sur les simulation couplées

niveau de pression statique enregistré au capteur pariétal situé 10 mm en amont du panneau.

Ces résultats peuvent s’expliquer par le choix du pas de temps. Pour la résolution des
équations de la dynamique des structures avec un pas de temps de 107% s, il y a environ 5000
itérations temporelles par période pour une fréquence proche de 350 Hz. La discrétisation
temporelle est trop fine pour créer des différences dans I’estimation de la vitesse pour deux
schémas différents. Autrement dit, la vitesse de la paroi du panneau calculée par la modélisa-
tion par éléments finis est similaire avec le schéma de Gear ou avec le schéma de Newmark
pour des pas de temps de cet ordre de grandeur.

Selon le critére de Shanon, pour étudier un probleme ayant une fréquence de 350 Hz, un
pas de temps d’'un ordre de grandeur de 10™* s est suffisant. Mais, comme la résolution de
I'écoulement ne converge pas pour un pas de temps supérieur a 107° s, il faudrait avoir un pas
de temps différent pour les deux physiques et donc créer une interpolation temporelle. Cette
approche d’interpolation temporelle présente un risque pour la conservation de I'énergie a
I'interface. A ce stade de I'étude, elle n’est pas étudiée.

En conclusion, il n'est pas nécessaire d’avoir des schémas identiques pour évaluer les
vitesses a I'interface fluide-structure sil'on utilise des pas de temps identiques.

5.4.4 Influence deI'ordre du schéma temporel

Dans la sous-section précédente, nous avons étudié l'influence d’utiliser des schémas
temporels différents pour évaluer les vitesses a I'interface fluide-structure : la vitesse de maille
et la vitesse a la paroi. Une différence non-négligeable entre ’évaluation des deux vitesses
peut nuire a la conservation de I'énergie a 'interface fluide-structure et donc ne pas faire
converger les simulations couplées. Dans cette section, nous allons étudier 'influence de
I'ordre du schéma temporel sur le traitement des vitesses a 'interface fluide-structure.

Pour cela, nous considérons un méme schéma pour évaluer la vitesse de maille et la vitesse
de la paroi. Jusqu’a présent, nous utilisions le schéma de Gear qui est un schéma implicite
d’ordre 2 en temps. Nous allons le comparer au schéma implicite d’ordre 3 de Runge-Kutta,
noté RKI-3. Ce schéma a été présenté et étudié au chapitre 3.

11 a été montré que le schéma RKI-3 permet d’augmenter d'un ordre de grandeur le pas de

temps tout en conservant une précision similaire pour plusieurs cas d’études :

— pour évaluer le déplacement mécanique d'une aube de turbine soumise a une excitation
sinusoidale;

— pour évaluer la propagation d’ondes de pression créées par la pulsation d'un disque;

— pour évaluer le déplacement d’ondes de choc impactant un panneau rigide dans un tube a
choc.

S’il permet d’augmenter I'ordre du pas de temps, le schéma RKI-3 a un temps CPU plus long

dans les deux cas de résolutions des équations de mécanique des fluides.
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une onde de choc

Pour étudier le comportement du schéma RKI-3 sur une simulation couplée, deux simula-
tions couplées sont comparées :
— une avec le schéma de Gear et un pas de temps de 10~ s;
— une autre avec le schéma RKI-3 et un pas de temps de 107 % s.
Les autres parametres des simulations ne sont pas modifiés par rapport aux études précé-
dentes. Pour rappel, I'écoulement est laminaire et le coefficient d’amortissement visqueux de
la structure est de 1 %.

La figure 5.38 trace en haut I'évolution du déplacement de la fleche du panneau selon
I'axe X pour les essais et pour les simulations avec le schéma de Gear et le pas de temps de
1077 s et avec le schéma RKI-3 et le pas de temps 107 s et, en bas, I’évolution de I'écart entre
les simulations. Le temps 0 correspond au 1" passage de I'onde de choc devant le capteur.
Les résultats des essais ont été translatés temporellement pour pour avoir le premier pic
d’amplitude des essais en ¢ = 1,38 ms ce qui correspond au premier pic d’amplitude des
simulations.
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FIGURE 5.38 — Déplacement de la fleche du panneau selon I’axe X pour les essais et pour les
simulations avec le schéma de Gear et le pas de temps de 10~ s et avec le schéma RKI-3 et le
pas de temps 107 s (haut).

Ecart entre les simulations (bas).

La simulation avec le schéma RKI-3 prédit un déplacement du panneau ayant un écart
inférieur a 1 % en valeur absolue par rapport a celui avec le schéma de Gear. L'écart augmente
avec I'augmentation de 'amplitude du déplacement du panneau jusqu’au pic d’amplitude a
t=1,38ms. At =1,38 ms, 'amplitude obtenue par la simulation avec le schéma RKI-3 est de
7,195 mm et de 7,396 mm pour celle avec le schéma de Gear, soit un écart de 0,93 %. Pour ce
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5.4. Influences paramétriques sur les simulation couplées

cas d’étude, une augmentation d'un ordre de grandeur du pas de temps pour une simulation
avec le schéma RKI-3 conserve la méme précision qu'une simulation avec le schéma de Gear.

Par contre, il n'y a pas de gain en temps CPU. En effet, sur la figure 5.38, la simulation avec
le schéma RKI-3 s’arréte au temps ¢ = 1,81 alors que la simulation avec le schéma de Gear
s’'arréte au temps t = 3,4 ms pour le méme temps CPU.

Cet écart provient de la résolution du probleme fluide dans la simulation couplée. 1l s’agit du
méme phénomeéne rencontré au chapitre 3. Le schéma RKI-3 avec un pas de temps de 1075 s
nécessite plus de pseudo-itérations pour résoudre les équations URANS que le schéma de
Gear. Comme une pseudo-itération avec le schéma RKI-3 est deux fois plus longue que celle
avec le schéma de Gear, il n'y a pas de gain en temps CPU.

En conclusion, le schéma RKI-3 permet d’augmenter I'ordre du pas de temps tout en
conservant la méme précision de prédiction. Mais, cela se fait au détriment du temps CPU. En
effet, 'utilisation du schéma RKI-3 avec un pas de temps d'un ordre de grandeur plus grand
que celui avec le schéma de Gear nous pénalise fortement.

5.4.5 Influence du champ de pression sur le déplacement

La modélisation du panneau sous-vide fournit une fréquence du premier mode propre de
347,8 Hz et la simulation couplée de 344,83 Hz, soit une différence de 0,9 %. L'écoulement
n'influe donc pas sur la dynamique du déplacement du panneau. Pour rappel, la fréquence
obtenue par les résultats des essais est de 285,7 Hz.

Par contre, il est probable que I’écoulement influe sur 'amortissement du déplacement du
panneau. En effet, le champ de pression statique entourant le panneau crée un amortissement
aérodynamique qui influence I'amplitude du déplacement du panneau.

Nous allons étudier I'influence du champ de pression sur I'amortissement du déplacement
al’aide d'une simulation appelée pseudo-couplée. Cette simulation reprend les caractéris-
tiques de la simulation décrite et étudiée a la section 5.3, a savoir le schéma de Gear pour la
discrétisation temporelle de la dynamique des structures et de la mécanique des fluides avec
un pas de temps commun de 10~ s, un coefficient d’amortissement visqueux de 1% constant
pour tous les modes propres de la structure et un écoulement laminaire.

Par contre, apres le temps de simulation ¢ = 1,4 ms juste apres le pic d’'amplitude du déplace-
ment (figure 5.25), I’évaluation du déplacement du panneau ne tient plus compte de la force
de pression exercée par le fluide sur le panneau. Physiquement, cela correspond a supposer
que la différence de pression entre la face gauche et la face droite du panneau est négligeable.

A noter que juste avant le temps ¢ = 1,4 ms, une onde impacte la face droite du panneau (voir
sous-section 5.3.1). La force de pression exercée sur le panneau qu’elle engendre est prise en
compte dans la simulation pseudo-couplée.
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4l ° Essais
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FIGURE 5.39 — Déplacement de la fleche selon 'axe X pour les essais, pour la simulation
couplée et pour la simulation pseudo-couplée (haut).
Ecart entre les simulations (bas).

La figure 5.39 trace I'évolution du déplacement selon I'axe X de la fleche du panneau pour
les essais, pour la simulation couplée et pour la simulation pseudo-couplée en haut, et en bas,
I'écart entre les deux simulations. Le temps 0 correspond au moment o1 'onde de choc passe
au niveau du capteur de pression situé 10 mm en amont du panneau. La courbe des essais a
été translatée pour avoir un pic d’amplitude des essais en ¢ = 1,38 ms.

Comme les deux simulations sont identiques jusqu’a l'instant ¢t = 1,38 ms, 'écart sur le
déplacement du panneau est nulle jusqu’a ce pic d’amplitude.

Apreés cet instant de ¢ = 1,38 ms, ’écart sur le déplacement du panneau entre les deux
simulations augmente jusqu’au creux d’amplitude a ¢t = 2,83 ms. Il atteint 32,8 %. A cet instant,
le déplacement du panneau prédit par la simulation pseudo-couplée (—7,19mm) est supérieur
a celui prédit par la simulation couplée (—4,31 mm). La simulation pseudo-couplée prédit un
amortissement du déplacement tres faible par rapport a la simulation couplée. En effet, pour
la simulation pseudo-couplée, 'amplitude passe de 7,40 mm a —7,19 mm alors que, pour la
simulation couplée, il passe de 7,40 mm a —4,31 mm.

Ces résultats permettent de mesurer I'importance du champ de pression entourant le
panneau sur le déplacement de celui-ci.
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5.4.6 Modélisation de 'encastrement du panneau sur la base

Les résultats de la simulation couplée présentés dans la sous-section 5.3.1 sur le déplace-
ment du panneau nous ont appris que :

— la fréquence du premier mode propre calculée par le modele par éléments finis sous-vide
n’'est pas influencée par I’écoulement et la valeur obtenue par la simulation n’est pas du
méme ordre de grandeur que celle obtenue par les essais;

— l'amortissement du déplacement du panneau prédit par la simulation n’est pas assez fort
par rapport a celui attendu des essais.

Concernant la fréquence du premier mode propre, la modélisation sous-vide donne un
fréquence de 347,80 Hz alors que celle obtenue par la simulation couplée est de 344,85 Hz,
soit un écart de 0,9 %. De plus, celle obtenue par les essais est de 285,7 Hz.

Concernant 'amortissement du déplacement du panneau entre les instants du pic et du
creux d’amplitude du déplacement du panneau (figure 5.25), I'amplitude du déplacement du
panneau de la simulation couplée passe de 7,40 mm a —4,31 mm alors que, pour les essais,
elle passe de 7,36 mm a —2,29 ms.

Bien que la différence portant sur I'amortissement du déplacement pourrait s’expliquer par
une mauvaise prédiction du champ de pression entourant le panneau, il est possible que cela
provienne également de la modélisation de la condition limite de I'encastrement du panneau
en acier dans la base en plexiglas.

Expérimentalement, le panneau en acier est fixé a 'aide de vis sur une base en plexiglas
(figure 5.2). Jusqu’a présent, par hypothése de modélisation, nous avons uniquement consi-
déré le panneau en acier encastré en pied. Or, Giordano a observé que la base en plexiglas a
une déformation non-nulle [24]. Il est possible que I'énergie recue par le panneau provenant
de I'écoulement soit en partie dissipée dans la structure, et tout particulierement dans la
liaison de type «liaison boulonnée » dont le comportement est tres éloigné d’'un encastrement.

Giordano a aussi réalisé une expérience similaire en remplagant le panneau d’'une longueur de
50 mm par un panneau d'une longueur de 40 mm [24]. Avec ce deuxiéme panneau, il a observé
que la base n’a plus de déformation. Avec une longueur de 40 mm, la surface d’échange est
plus petite et, donc, I'énergie transmise est moins importante. La base ne recoit pas assez
d’énergie pour pourvoir étre déformée. La prédiction obtenue par Giordano du déplacement
pour ce panneau de 40 mm est plus proche des résultats d’essais pour la fréquence du premier
mode propre et pour 'amortissement propre a la structure.

En conclusion, il semblerait donc que la liaison joue un réle prépondérant dans I'estimation
de 'amortissement propre a la structure et de la fréquence propre du premier mode.

Pour améliorer la modélisation de la structure et notamment de la liaison de type «liai-
son boulonnée », nous considérons que le panneau en acier est collé entre deux blocs de
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plexiglas sans tenir compte de la vis. Les deux blocs et le panneau sont encastrés a un bati
non-représenté. Nous gardons les mémes hypothéses de modélisation que précédemment :
les matériaux sont considérés élastiques, homogenes et isotropes et en petites déformations.
Les constantes du modele sont rappelées dans le tableau 5.7. La modélisation est réalisée a
I'aide du logiciel Ansys.

‘ Acier Plexiglas
Module d’Young ( GPa) 220 2,9
Coefficient de poisson 0,3 0,4
Masse volumique (kg/ m3) | 7600 1800

Tableau 5.7 — Valeurs des coefficients pour le modele du panneau et de la base

FIGURE 5.40 — 1¢" mode propre de '’ensemble base et panneau.

La premiere fréquence propre de ce modele tenant compte de la base en plexiglas est de
332 Hz. Ce mode est visible sur la figure 5.40. Cette valeur est plus basse que celle obtenue en
modélisant uniquement le panneau. Elle reste éloigner de celle obtenue par les résultats d’es-
sais qui est d’environ 285,7 Hz. Comme I'écoulement ne modifie pas la fréquence du premier
mode propre, ce modeéle n'améliorera pas la prédiction de 'amortissement du déplacement
du panneau ni la prédiction de la dynamique du panneau. Cependant, il faut retenir que la
prise en compte de la base permet d’améliorer le modele de la structure.

Pour améliorer le modele de la structure, il serait possible d’abaisser le module de Young
au niveau de la zone de I'encastrement pour modéliser la liaison entre le panneau et la base.
Cette zone se trouve entre les blocs de plexiglas. Pour I'instant, cette approche n’a pas été

testée.
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5.4.7 Discussion sur le choix de la méthodologie de couplage

Les analyses effectuées précédemment ont démontré que le déplacement du panneau
influe sur le niveau de pression enregistré par le capteur de pression pariétal situé 10 mm en
amont du panneau, notamment entre le 3 et le 4¢ saut de pression (figure 5.18). En effet, sur
cette plage temporelle, une discontinuité de pression se trouve entre la paroi supérieure et
le panneau. Le déplacement du panneau modifie sa position et donc le niveau de pression
mesuré par le capteur. Par exemple, a I'instant ¢t = 1 ms, les essais prédisent un déplacement
du panneau d’environ 4 mm au lieu de 5,9 mm pour la simulation couplée. Une amplitude du
déplacement de panneau diminuée de 1,9 mm abaisserait le niveau de pression au capteur
de 2600 Pa. Il passerait de 197300 Pa a 194700 Pa. Comme le capteur pariétal enregistre pour
les essais une pression de 172700 Pa, une correction sur le déplacement du panneau a une
influence minime.

En effet, a la sous-section, nous avons estimé que la prédiction de la vitesse de 'onde réfléchie
sur le panneau a une influence prépondérante sur le niveau de pression entre le 3¢ et le 4° saut
de pression (figure 5.18). Pour rappel, 'onde mentionnée est celle créée par la rupture de la
membrane et réfléchie sur le panneau. En effet, un passage du nombre de Mach de 'onde de
1,02 a 1,01, soit une diminution de 10 %, donnerait un niveau moyen de pression au capteur
pariétal de 175833 Pa soit un écart de 1,8 % avec les résultats des essais.

De plus, la comparaison du niveau de pression au capteur pariétal pour une simulation
couplée et non-couplée (figure 5.26) a montré que les sauts de pression (numérotés de 1 a 4)
ont un écart inférieur a 0,5 %. Comme les sauts de pression proviennent du passage d'une
onde devant le capteur pariétal, le déplacement du panneau n’influe pas sur la vitesse des
ondes et donc sur I'écoulement.

I faut aussi préciser que les fluctuations de pression mesurées par le capteur, notamment entre
le 3¢ et le 4° saut de pression (figure 5.18) sont indépendantes du mouvement du panneau.
En effet, elle proviennent de la création d’'une tube a choc transverse par I'onde issue de la
rupture de la membrane qui se réfléchit sur le panneau.

En conclusion, la prédiction du niveau de pression au capteur pariétal dépend principalement
de la prédiction de I'écoulement et non du déplacement du panneau. Le déplacement du
panneau a une influence uniquement sur la position de la discontinuité, c’est a dire une
influence locale sur la prédiction de I'’écoulement.

Concernant les résultats sur le déplacement du panneau, I'influence de I'écoulement sur
la dynamique du panneau n’est pas significative. En effet, le modélisation du panneau sous-
vide donne une premiere fréquence propre de 347,80 Hz et la simulation couplée 344,83 Hz
soit un écart de 0,9 %. Pour avoir une fréquence propre proche de celle des essais qui est de
285,7 Hz, il faut améliorer le modele sous-vide de la structure, et notamment la modélisation
de I'encastrement du panneau en acier dans la base en plexiglas (voir la sous-section 5.4.6)
qui n’est pas réaliste actuellement.
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Par contre, la prédiction de 'amortissement du déplacement du panneau peut-étre influencée
par la modélisation de I’écoulement et par celle du panneau. En effet, le champ de pression
entourant le panneau influe sur 'amortissement du déplacement du panneau. La simulation
pseudo-couplée présentée a la sous-section 5.4.5 (page 199) permet de voir que si nous ne
tenons pas compte du champ de pression pour évaluer le déplacement du panneau apres
le pic d’amplitude a ¢ = 1,38 ms, le creux d’amplitude a ¢t = 2,84 ms est de —7,19 mm au lieu
de —4,31 mm (figure 5.39). Lamélioration de la modélisation de I'’encastrement du panneau
en acier dans la base en plexiglas permettrait également de modifier 'amortissement du
déplacement.

En conclusion, comme la prédiction du niveau de pression au capteur pariétal ne dépend
pas principalement de la position de la structure et comme la prédiction du déplacement
dépend du champ de pression entourant le panneau et de la modélisation de I'encastrement
du panneau dans la base, une simulation avec une stratégie de couplage partitionnée faible
ou avec une stratégie découplée pourrait donner des résultats similaires a une simulation
avec un couplage partitionné fort. En effet, le champ moyen de pression statique entourant
le panneau ne dépend pas du mouvement de celui-ci. Apres avoir prédit celui-ci, il serait
possible d’avoir une prédiction du déplacement similaire a nos résultats sans avoir besoin
d’évaluer de nouveau le champ de pression.

Dans cette sous-section portant sur I'influence des parameétres de simulation, nous avons
d’abord étudié I'influence des parameétres de modélisation puis nous avons discuté sur les
parametres qui pourraient améliorer les résultats numériques.

Dans un premier temps, nous avons vérifié que ’hypothese d'un écoulement laminaire
est valide. En effet, I'ajout d'un modéle de turbulence pour prendre en compte la turbulence
n'impacte pas les résultats. Pourtant, la vitesse des ondes influe énormément sur les iso-
contours de pression et donc sur 'amortissement du déplacement du panneau.

Dans un deuxieme temps, nous avons étudié I'influence du coefficient d’amortissement
visqueux de la structure. L'influence de ce coefficient est infime par rapport a 'amortissement
da au fluide ainsi que celui amené par I’ensemble de la structure (liaison entre la base et
le panneau). Pour améliorer la modélisation de la structure, il semblerait que la meilleure
approche soit de diminuer le module de Young de 1'alliage d’acier a 200 GPa au lieu de
220GPa. Cela permet d’abaisser la fréquence du premier mode propre. Il a également été testé
de prendre en compte la base en plexiglas. Mais cela ne donne pas de résultats plus probants
que I'approche sur le module de Young. Comme cette derniére est plus compliquée a mettre
en place, nous conseillons de diminuer le module de Young.

Dans un troisieme temps, nous avons étudié I'influence des schémas temporels. Le pas
de temps imposé par la mécanique des fluides pour éviter des problémes de convergence est
tellement petit qu'un changement de schéma temporel n'impacte pas les résultats. Garder
un pas de temps identique pour les deux physiques et différencier les schémas temporels
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n’a pas d'impact sur les prédictions. La valeur du pas de temps permet d’avoir des vitesses a
I'interface fluide-structure suffisamment proches avec deux schémas différents pour ne pas
engendrer une non-conservation de ’énergie a l'interface.

De plus, l'utilisation du schéma implicite d’ordre 3 de Runge-Kutta permet d’augmenter 'ordre
du pas de temps. Mais il est trés pénalisant en terme de temps CPU.

En conclusion, pour des problemes analogues aux notres, avec un pas de temps identique
pour les deux modélisations, nous conseillons d’utiliser le schéma de Newmark pour résoudre
le probleme de dynamique des structures et le schéma de Gear pour résoudre le probleme de
mécanique des fluides.

5.5 Conclusion

Le module aéroélastique implémenté dans le logiciel Turb’Flow a été vérifié et validé sur une
configuration olt une onde de choc impacte un panneau déformant [24]. Cette configuration
permet d’étudier un probleme d’interaction fluide-structure en deux dimensions entre un
écoulement transsonique et une structure simple.

Le banc d’essai de 'TUSTI se décompose en trois chambres : haute-pression, basse-pression
et d’essais. La chambre d’essais est amovible et permet de réaliser divers essais. Dans notre
cas, elle contient une base en plexiglas dans laquelle est fixé par vis un panneau en acier. Le
déplacement du panneau est mesuré a I'aide d'images ombroscopiques prises par une caméra
rapide. Un capteur pariétal situé 10 mm en amont permet d’enregistrer la pression statique.

Nous avons aussi décrit et justifié les choix des parametres de simulations. Les points princi-

paux sont :

— 1’écoulement est considéré comme laminaire ;

— le champ initial de I’écoulement considere une onde de choc droite située a 55 mm en
amont du panneau;

— la discrétisation spatiale de I'’écoulement est réalisée avec le schéma spatial de Roe d’ordre
3 et le limiteur SPL-1/3;

— la structure est modélisée par éléments finis avec un coefficient d’amortissement visqueux
constant pour tous les modes de 1%;

— le pas de temps de la discrétisation temporelle est constant et identique pour les deux
résolutions;

- la discrétisation temporelle est effectuée avec le schéma de Gear pour les deux résolutions;

— l'algorithme Glouton a choisi 133 poins de contrdles a I'interface fluide-structure;

— pour l'interpolation par RBE la fonction radiale est la C6 de Wendland et le rayon a support
compact est de 40 mm.

Les résultats de la simulation de pression statique enregistrés par le capteur de pression
pariétal situé 10 mm en amont du panneau sont similaire a ceux des essais. Les principaux
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sauts de pression qui correspondent au passage d'une onde de choc devant le capteur sont
prédits au méme moment et avec un niveau trés proche a ceux des essais. En certains instants,
la simulation prédit une surpression mais elle conserve la méme dynamique (fluctuations de
pression enregistrées). Les résultats de simulation ont mis en évidence la formation d'un sys-
téme d’oscillation d’onde transverse a I’écoulement qui engendre les fluctuations de pression.

En revanche, le déplacement du panneau n’est pas correctement prédit par les simulations
couplées. Le premier pic d’amplitude est prédit avec une amplitude proche de 7,4 mm cor-
respondant a celle issue des résultats d’essais. Par contre, le creux d’amplitude prédit par la
simulation est de —4,31 mm alors que celui des résultats d’essais est de —2,29 mm. De plus,
la fréquence du premier mode de flexion du panneau évaluée par la simulation est de 344, 8
alors que celle issue des essais est de 285,7.

Il a été observé que I'écoulement a peu d’effet sur la fréquence du premier mode propre de
flexion de la structure, c’est-a-dire que la valeur de la fréquence évaluée sous-vide varie de
0,9 % par rapport a la simulation couplée. Pour améliorer les résultats sur le déplacement, il
faut améliorer la modélisation de la structure.

Différentes simulations ont permis de vérifier que I’écoulement est laminaire et que le
coefficient d’amortissement visqueux n'influe pas sur le déplacement du panneau.

Nous avons également noté que I'écart sur le niveau moyen de pression statique enregistré au
capteur pariétal entre les résultats d’essais et numériques provient d'un écart sur la prédiction
des vitesses des ondes de 1 %. Comme la précision de mesure de la vitesse des ondes est de
1%, les résultats numériques sur la pression sont satisfaisants.

Pour améliorer la prédiction de I'amortissement du déplacement du panneau, tout comme
la dynamique du panneau, la modélisation de la structure doit étre modifiée. En effet, ne
pas modéliser la liaison de type «liaison-boulonnée » est une erreur. Giordano a observé
une déformation de la base en plexiglas lors des essais qui n’est pas prise en compte dans la
modélisation. Il est probable que I'énergie recue par le panneau et provenant du fluide soit
transmise a la base via la liaison. Il serait possible de diminuer le module de Young pour tenir
compte de cette dissipation. Cette approche est en cours de test.

En conclusion, la stratégie de couplage partitionné fort explicite a permis d’étudier une
interaction entre une onde de choc et une structure souple. Les principaux écarts ( période et
amortissement du déplacement) entre les résultats d’essais et numériques s’expliquent par
une modélisation défaillante de '’encastrement entre le panneau et la base et ne proviennent
pas de la méthode de couplage ou de son implémentation.

De plus, la discrétisation temporelle n’a pas d’influence sur le résultat a cause du faible pas de
temps imposé par la résolution des équations URANS. En effet, la résolution des équations
URANS impose un pas de temps tellement petit que les schémas d’ordre 2 ou 3 en temps se
comportent de la méme maniere et que deux schémas différents donnent des résultats trés
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proches.

La méthode développée permettra a terme d’étudier des problemes d’interaction fluide-
structure présent dans les compresseurs aéronautiques comme le compresseur CREATE
étudié au deuxieme chapitre.
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Conclusion et perspectives

Cette étude avait pour objectif d’aborder les stratégies numériques de couplage pour
permettre, a terme, d’étudier les phénomeénes aéroélastiques présents dans les compresseurs
aéronautiques, et tout particulierement le traitement de l'interface fluide-structure. L'étude
d’'une onde de choc impactant un panneau déformant a 'intérieur d'un tube a choc a permis
de proposer différentes approches concernant la discrétisation spatiale et temporelle de cette
interface. Le module aéroléastique a été implémenté dans le logiciel Turb’Flow. Il s’agit d'un
logiciel résolvant les équations URANS en trois dimensions qui a déja permis d’étudier des
écoulements transsoniques sur différentes configurations (tuyere, compresseur, turbine, ...).

Le deuxiéme chapitre a porté sur I'étude de 'écoulement traversant la roue directrice
d’entrée (RDE) du compresseur CREATE !. Cette étude est basée sur différentes simulations
réalisées a I'aide du logiciel Turb’Flow et sur des résultats de mesure.

Notre analyse de I'écoulement traversant la RDE a permis d’expliquer la topologie de I’écoule-
ment dans le plan de mesure 25A entre la RDE et le premier étage. Les différentes pertes dans
ce plan proviennent d'une interaction entre les tourbillons de jeu et de passage. Les princi-
paux écarts entre les résultats de la modélisation et des essais proviennent de la non-prise en
compte de pivot de 'aube dans les différentes simulations. Cette hypothése de modélisation
pourrait faire 'objet d'une étude.

11 faudrait également compléter la base de données expérimentale pour améliorer la mod-
élisation de I'alimentation non-homogene de la RDE (recirculation d’air chaud turbulente).
Nous avons fait, par exemple, I'hypothese que le taux de turbulence ne décroit pas en se
rapprochant de ’aube. Des mesures sur plusieurs plans en amont de I’aube permettraient de
valider cette hypothese.

Toutefois, la modélisation actuelle permet d’obtenir des résultats probants sur I'écoulement
traversant la RDE. Ces résultats permettrons de modéliser le premier étage du compresseur
CREATE. De plus, la méthode utilisée pour modéliser I'alimentation non-homogene est appli-

1. Compresseur de Recherche pour I'Etude des effets Aérodynamique et TEchnologique.
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cable a d’autres configurations.

Ce travail a permis de mettre en avant I'importance du traitement des conditions lim-
ites pour réaliser des prédictions fines et précises des écoulements dans les compresseurs
aéronautiques. Ce méme travail est nécessaire pour réaliser la modélisation de I'interface
fluide-structure dans le cadre de simulations couplées.

Lobjet du troisiéme chapitre est I'étude sur le schéma implicite de Runge-Kutta d’ordre 3
(RKI-3) par rapport a d’autres schémas couramment utilisés comme le schéma de Gear ou le
schéma de Newmark d’accélération moyenne. Le but est de pouvoir ensuite étudier I'influence
de la discrétisation temporelle sur le couplage fluide-structure.

Le schéma RKI-3 est composé d'un systeme de deux équations couplées et implicites et d'une
troisieme et dernieére équation qui sert a corriger |'erreur commise par la résolution du systéme
d’équations.

Létude de la résolution sur un probleme de dynamique des structures avec un algorithme de
type simple pas de temps a permis de montrer que le schéma RKI-3 permet d’augmenter d'un
ordre de grandeur le pas de temps a iso-précision et de diminuer le temps CPU par rapport
aux autres schémas.

L'étude de la résolution sur des problemes de mécanique des fluides avec un algorithme de
type double pas de temps a permis de montrer que le schéma RKI-3, a iso-précision, permet
d’augmenter d'un ordre de grandeur le pas de temps par rapport au schéma de Gear. De plus,
I’étude de la propagation d’'onde de pression a montré que le schéma RKI-3 est moins dispersif
que le schéma de Gear avec un pas de temps élevé ce qui présente un avantage important pour
étudier le phénomene de flottement. Par contre, le schéma RKI-3 a un temps CPU beaucoup
plus important. Des études sont & mener pour comprendre pourquoi le temps CPU augmente.

Lobjet du quatriéme chapitre était de justifier, par un état de I'art, le choix d'une stratégie de
couplage partitionné forte explicite pour réaliser le module aéroélastique du logiciel Turb’Flow.

Il a été également choisi de représenter numériquement l'interface fluide-structure avec
un pas de temps identique pour les résolutions fluide et structure et avec une transmission
des informations par les points de controle de la méthode d’interpolation par RBF 2. Ces
choix permettent de ne pas faire d’interpolation pour transmettre des données et, donc, de
minimiser la création d’erreur numérique a I'interface fluide-structure, ce qui évite de faire
diverger les simulations couplées.

Lobjet du cinquieme chapitre est I'utilisation de I’algorithme de couplage sur un cas de
couplage fluide-structure. Il s’agit de la propagation d’'une onde de choc, a I'intérieur d'un
tube a choc, impactant un panneau en acier déformant encastré dans une base en plexiglas.

Globalement, les résultats numériques sur la pression sont proches des essais. L'étude des

2. Radial Basis Function.
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résultats numériques a permis d’interpréter les résultats de mesures. Le niveau de pression
enregistré 10 mm en amont du panneau présente plusieurs sauts provoqués par le passage
des ondes de choc. La fluctuation de cette méme mesure de pression est due a la création d'un
systeme d’oscillation d’ondes transverses a I’écoulement principal.

Par contre, les résultats numériques sur le déplacement du panneau (amplitude et fréquence
du premier mode propre de flexion) ne sont pas en accord avec les résultats d’essais. Cela
provient de la modélisation de la liaison entre le panneau et la base et non du choix de la
stratégie de couplage.

La discrétisation temporelle n’a pas d’influence sur les résultats pour ce cas test. En effet, dans
le cadre ou1 le pas de temps est identique pour les deux résolutions, la résolution des équations
URANS impose un pas de temps tellement petit que les différentes discrétisations temporelles
testées se comportent de la méme maniére. Il faudrait étudier une configuration avec des
interactions fluide-structure plus fortes pour vérifier si cette observation est toujours correcte.

Dans ce travail, nous avons développé une méthode de couplage souple qui permettra de
prendre en compte des phénomenes aéroélastiques complexes que 1'on peut retrouver dans
les nouveaux compresseurs avec des structures souples du type UHBR 3 turbofan et avec des
fortes non-linéarités aérodynamiques comme les ondes de choc.

Pour traiter de tel probléme, il faudrait juste rajouter un processus itératif qui stabilisera les
simulations pour de telles configurations. Ce processus permettrait de diminuer le décalage
temporel entre la résolution fluide et la résolution structure.

3. Ultra High Bypass Ratio.
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).\ Relations dans le cas d’un tube a choc

Le tube a choc est modélisé par la figure A.1. Les zones aval (a droite) et amont (a gauche)
correspondent al’état initial (avant la rupture de la membrane). Les zones 1 et 2 se développent
apres la rupture de la membrane. La figure A.1 place aussi la ligne de glissement, les ondes de
détente et 'onde de choc.

amont 2 1 aval

Py T Paval Taval
P1 Uy Paval Usval
a, a

Pamant P T

Pamont Uament P2 Uz
a a;

T

amont

amont

~~

Ondesde
détente

Ligne de Onde de choc
glissement

FIGURE A.1 — Schéma pour les relations de choc dans le cas du tube a choc

Dans cette partie, les données sont adimensionnées par les équations suivantes :

p"" = ppava (A1)
u™ = uagya (A.2)
a" = aaga (A.3)
™" = T(yTaval) (A4)
P" = P(yPaval) (A.5)

Avec:
— rho:lamasse volumique;

u :la vitesse du fluide;
a=+/yT :lavitesse du son;
T : la température statique;;

P = pT :lapression statique donnée par la loi des gaz parfaits.

Le but de cette partie est de décrire le calcul de toutes les grandeurs a partir des grandeurs
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Annexe A. Relations dans le cas d’'un tube a choc

delazone aval et de la température et de la vitesse de la zone amont.

A.1 Relation de Rankine-Hugoniot

Dans cette section, les hypothéses suivantes sont faites :
— le choc est droit et immobile;
— I’écoulement est quasi-unidimensionnel et stationnaire.
La figure A.2 représente le choc stationnaire. L'état avant le choc est annoté avt, et apres

ap.

avant apres
Pavt Tavt Pap Tap
—_—
pa-..'t ua-..'t pap u ap
Aavt M avt a ap ap
volume /

intégrationJ

FIGURE A.2 — Schéma pour les relations de Rankine-Hugoniot

Les relations de Rankine-Hugoniot sont les suivantes :

Uap _ Pavt _ (7_1) M?wt+2 (A.6)
Uavt Pap  (r+1)MZ,,
2

Pap 1 22, - 1) (A7)
Pavt Y+ 1
T 1 2 -1

®o- L, )| e =2, - ) A.8)
Tlll)l’ Mavt Y+ ]' Y+1

Ces relations sont obtenues par une intégration sur le volume J des équations de conserva-
tion de la masse, de la quantité de mouvement et d’énergie.

A.2 Relation pour un choc instationnaire avancant a vitesse cons-
tante V, sans les ondes de détente

Dans cette partie, seulement les domaines 1 et aval de la figure A.1 sont utilisés. Les
ondes de détente et la ligne de glissement ne sont pas prises en compte. Pour se ramener
au cas du choc stationnaire et utiliser les équations A.6, A.7 et A.8, il faut se placer dans
le repere lié au choc. Dans ce repére, I'écoulement aval est donné par la vitesse Vs et la

vitesse du son agy,,; = \/yg‘“’“;, et ’écoulement 1 par la vitesse Vs — u; et la vitesse du son
ava

ay = y%. Les données suivantes sont remplacées pour garder les relations de Rankine-
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A.3. Relation pour un choc instationnaire avancant a vitesse constante V

Hugoniot (Equations A.6, A.7 et A.8) valables :

Vs

Mayr = (A9)
Agval

Ugvt = Vs (A.10)

Uagp = Vs — Uapt (A.11)

Dans ce cas, M, est la vitesse du choc notée M;. Les relations de Rankine-Hugoniot A.7

et A.6 se réécrivent de la facon suivante :

P, 2y 2
- 14 M—1 (A.12)
Paval Y+ 1 ( ) )
—1) M2 +2
pavar _ (r-1) ; * (A.13)
P1 (Y+1)Ms
(A.14)

La température T se déduit de la loi des gaz parfaits ce qui permet de déduire la vitesse du

son aj :
P

L = — (A.15)
P1

ap = T (A.16)

Pour calculer la vitesse u;, les relations de changement de repére A.10 et A.11 sont utilisées

(Equation A.17). L'équation A.17 est combinée a I’équation A.6 pour obtenir la vitesse u;

(Equation A.18).
u
U = Ugyr — Uagp = Uqut (1 - ) (A.17)
Uagvt
2 a
1y = ——=2val (p2 _q) (A.18)
vy+1 M;

Ainsi toutes les valeurs des zones 1 et aval sont connues.

A.3 Relation pour un choc instationnaire avancant a vitesse cons-

tante V;

En utilisant la partie précédente, les domaines aval et 1 sont connus (Figure A.1). Dans

cette étude, 'hypothese d'une température statique identique entre les zones aval et amont
est faite. Avant 'ouverture de la membrane et apres la surpression, le tube a choc est laissé au
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Annexe A. Relations dans le cas d’'un tube a choc

repos pour avoir une vitesse nulle (gmon: €t Ugyqr) €t Une température qui s’équilibre.

Entre la zone 1 et 2, la vitesse et la pression statique sont continues ce qui n’est pas le cas
de la masse volumique. Dans le cas des ondes de détente 1D, I'invariant de Riemann u + 7/%1 a
est constant ce qui donne (Ugm0nr =0) :

v—-1
az = Aamont — T up (A.19)

Larelation avec le vitesse du son et des gaz parfaits permet de calculer T5 et p :

ap

T, = (A.20)
Y
P,
= — A.21
p2 T ( )

L'autre invariant de Riemann, dans le cas d’'une détente 1D, est Ll ce qui donne:
PY

.
y-1

TamontP2 (A.22)

Pamont =

1
Y
P2

Ainsi toutes les valeurs présentées a la figure A.1 sont connues.

A.4 Application a un tube a choc

Dans le cas du tube a choc présenté ala section 5.2, les valeurs calculées grace aux relations
précédentes sont consignées dans le tableau A.1. Les données initiales sont en gras.

La figure A.3 représente la pression, la température, la masse volumique, la vitesse et la
vitesse du son a l'instant ¢ = 0,5 ms de la simulation des chambres haute et basse pression
du tube a choc (sous-section 5.2.4.1). La masse volumique permet de voir le choc, la ligne de
glissement et les ondes de détente. Les valeurs prédites par la simulation pour les zones 1 et 2

Domaine amont 2 1 aval
Pression (Pa) 244769 154145 154145 100000
Température (K) 293,0 256,7 332,3 293,0
Masse volumique (kg/ms) 2,91 2,09 1,62 1,19
Vitesse (m/s) 0,0 109,7 109,7 0,0
Vitesse du son (m/s) 343,1 321,2 365,4 343,1

Tableau A.1 — Valeurs calculées grace aux relations de Rankine-Hugoniot adaptées au choc
mobile.
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A.4. Application a un tube a choc

sont analogues aux résultats obtenus par les relations de choc.

Pression (Pa)

T T T |

N
= o N O
)

i

Température (K)

350 \ \ \
325 )
300 £ : =
275 §
250 : : :

Masse volumique (kg/m?)
3 T T T

1 1 1 1

Vitesse axiale (m/s)

Vitesse du son

370

360 -

350

340 F

330 -

3293 -2.9 -2.8

FIGURE A.3 — Résultats simulation du tube a choc a 0,5 ms.
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La discrétisation spatiale des équa-
tions de Navier-Stokes

Cette annexe a pour but de donner les équations des schémas de discrétisation spatiale
utilisés dans ce mémoire ainsi que les limiteurs associés a ces schémas. La description présen-
tée dans cette annexe est succincte. Pour avoir une description compléte de la discrétisation
spatiale des équation RANS présente dans le logiciel Turb’Flow, le lecteur pourra s’intéresser
au mémoire de thése de Soulat [64].

Le logiciel Turb’Flow discrétise les équations RANS a l'aide de la formulation volumes
finis sur des maillages centrés sur les nceuds. Les équations RANS discrétisées spatialement
peuvent étre condensées sous cette forme :

0 Sl il 1) wifei 1] _
E(\/gq) +l:ZI[F (f +§)—F (f _E)] = \/§S|51’£2,53 (B.1)

£1.82,8

Avec:
— /8 :lejacobien de la transformation géométrique (volume des mailles) ;

q : le vecteur des variables conservatives et turbulentes;
&' 1 les coordonnées dans le repeére curviligne ;

S : le vecteur des termes sources;
— F':le vecteur des flux dans la direction ¢&*.

Le vecteur des flux F’ est défini de la fagon suivante :

) |
F =F. - —F

i B.2
R YV (B.2)

Oou:
— R, estle nombre de Reynolds;
- F’C est le vecteur de flux convectif dans la direction é i,

— F!, est le vecteur de flux diffusif dans la direction ¢’.

La notion de flux diffusif n’apparait qu’avec I'introduction de la viscosité. La discrétisation
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Annexe B. La discrétisation spatiale des équations de Navier-Stokes

spatiale du flux diffusif est détaillé dans le mémoire de these de Soulat [64] ainsi que le
traitement des variables turbulentes. Dans la suite de I'annexe, on ne s’'intéresse qu’a la
discrétisation du flux convectif des variables conservatives classiques p, pV et pE.

B.1 Discrétisation spatiale des flux convectifs - schéma décentré amont
de Roe d’ordre 3 et les limiteurs associés

Le schéma de Roe [55] est un schéma décentré a différence de flux. Les schémas décentrés
sont construits en tenant compte de la physique de I'écoulement via les phénomenes de
propagations d’ondes dans différentes directions. Ces schémas ont ’avantage d’étre bien
adaptés par construction aux écoulements supersoniques et donc a la propagation d’'onde de
choc. De plus ils sont naturellement dissipatifs et par conséquence il n’est pas nécessaire de
rajouter des termes de dissipation artificielle.

A l'intérieur de la famille des schémas décentrés, il existe deux types de schémas : ceux a
séparation de flux et ceux a différence de flux. Le schéma de Roe est un schéma a différence
de flux. Ces schémas sont élaborés sur la résolution exacte ou approchée d'un probleme de
Riemann a l'interface de la cellule du maillage. Ils ont 'avantage d’étre généralement précis
mais ils sont lents a cause du traitement algorithmique nécessaire.

Le flux convectif a 'interface &% — % pour le schéma de Roe s’écrit :

L R
9 -9
_— B.
3 (B.3)

P - 5) =5 [P @)+ Rl a)] - vE <

- q":I'état a gauche de la cellule de maillage;
- q" :I'état a droite de la cellule de maillage;
- K':lamatrice jacobienne construite 4 I'aide des variables moyennées au sens de Roe.

En effet,ona:
\/ pLpR (B.4)

PRoe =
_ \etai+y/pRaf
Viz2,(01) ke = (B.5)
Vel+y/pk
On définit alors :
7] = B (@) [A] £ (@r00) 6

Ou R! (resp. L) est la matrice des vecteurs propres droites (resp. gauches) et A la matrice
. . OF!
iagonal nstitué leurs propr —=,
diagonale constituée des valeurs propres de (/59

Les valeurs g* et g® sont déterminées par une interpolation. Dans le cas du schéma de
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B.1. Discrétisation spatiale des flux convectifs - schéma décentré amont de Roe d’ordre 3
et les limiteurs associés

Roe d’ordre 3, il s’agit d'une interpolation au troisieme ordre. La démonstration compléte est

disponible dans le mémoire de thése de Soulat [64]. Nous ne donnons ici que le résultat final.

Mais avant nous introduisons quelques notations et hypotheses :

- xé est la coordonnée curviligne le long de la ligne de maillage pour laquelle est effectuée
I'interpolation. xé repeére le point de coordonnée indicielle ¢* sur cette ligne.

— x estla coordonnée curviligne d'une position quelconque le long de la ligne de maillage
précédente.

— Par extension, les différences notées (x4 — xg) devront étre comprises au sens de la distance
euclidienne entre les points A et B.

- Du fait de I'approche en volumes finis, les valeurs moyennes sur les cellules q;: du champ
aérodynamique sont les valeurs aux nceuds q;: classiquement utilisées jusque la.

Les valeurs g” et g% sont données par les équations suivantes :

AX‘_ AX‘AX'_
[ - i—1 1 i—-1
= [ — +—6 i—1 — 6 j — —6 [ — B.7
q qdi-1 2 xqi-1 2(Ax; AX; 1 + 2 1)( xqi-1 xqi 2) ( )
R - i 1 i-1

= .+_6 . — 6 ._6 . B.8
q qi 2 xqi-1 2(: i A . A : 1)( xqi xch—l) ( )

Avec:
— AXj = Xgigyp — Xgioy o - lalargeur du volume de controle selon &
~ Oxqk =25y A

Pour information, I'interpolation a I'ordre 1 du schéma de Roe est présente dans le logiciel
Turb’Flow. Comme elle n’est pas utilisée dans ce mémoire, nous ne détaillons pas ses équations.
Elles sont disponibles dans le mémoire de Soulat [64].

Comme les maillages utilisés pour traiter des problemes dans les compresseurs aéronau-
tiques ne sont pas parfaitement cartésiens, il est possible que des variations des lignes de
maillage conduisent a des instabilités numériques. Dans ces cas, il faut utiliser des limiteurs
de flux. Dans le cadre du formalisme de Roe [56], le limiteur de flux W est défini tel que I’état
de droite g% de I'interface &;_1/» s’écrive de la facon suivante :

4" = - 2w 2 (B.9)
° 2 0x fi+%
Oou 5
q
E Ei_l
r= 2 (B.10)
9q
ox sri_'_l
Avec:
_ g_z prat définie de maniere centrée autour de 'interface ¢ iy % ;
*3

- Ax:xf,,r% — Xgi_1.
Les limiteurs de flux doivent satisfaire un certain nombre de conditions afin de garantir un
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Annexe B. La discrétisation spatiale des équations de Navier-Stokes

comportement correct :
— W(1) =1: cette condition assure que le limiteur préserve la linéarité d'une fonction;
- ¥'(0) doit étre bornée pour assurer que l'interpolation du limiteur sera bornée.

Parmi les limiteurs précis au troisiéeme ordre sur un maillage uniforme et utilisables par le
schéma de Roe interpolé au troisieéme ordre, on retiendra :
— le limiteur de Koren [33]

2 1
\If:max[o,min(Zr,§+§r,2)] (B.11)

— le limiteur Symetric Piecewise-Linear (SPL-1/3)

¥ = max

. 1 2 2 1
0,m1n(2r,—+—r,—+—r,2)] (B.12)
3 33 3

— le limiteur Harmonic CUI (H-CUI)

\P_3(r+|r|)

- B.13
2(r+1)>2 (8.13)

B.2 Discrétisation spatiale des flux convectifs - schéma centré de
Jameson d’ordre 4

Nous venons de voir que les schémas décentrés sont construits pour privilégier une direc-
tion de propagation de 'information. A I'opposé, les schémas centrés ne distinguent,de par
leur structure : aucune direction particuliere. De plus, ils sont naturellement non dissipatifs
ce qui est a la fois un avantage et un inconvénient. Cette particularité leur permet d’étre en
général treés précis mais naturellement instable. Il faut dans ces cas d’instabilité ajouter des
termes de dissipation artificielle. Par contre, il est possible de contrdler 'importance et I'ordre
de la dissipation numérique.

Une des versions les plus connues de ces schémas est celle de Jameson [31]. Le flux a
I'interface est évalué a partir du champ de vecteurs interpolés de maniére centré :

;(51- _ _) =F! (qgi_%) (B.14)

Ot : Fi(q) est exprimé comme dans I'équation B.2.

La reconstruction de q;:_1 peut se faire classiquement selon le quatrieme ordre de préci-
2

sion :
7 7 1

1
i1 =——qQri_o+ —QqQri_1 + —qsi — — ;i B.15
q; L2t Z%a T 5% T 5% (B.15)

_1

2
Il existe également une reconstruction au deuxieme ordre dans le logiciel Turb’Flow qui est
disponible dans le mémoire de thése de Soulat [64].
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B.2. Discrétisation spatiale des flux convectifs - schéma centré de Jameson d’ordre 4

Dans le cadre de ce mémoire, une dissipation numérique est réalisée sur les dérivées
spatiales quatriemes uniquement. Le logiciel Turb’Flow permet de réaliser également une
dissipation sur les dérivées deuxiémes [64]. Pour cela, un flux dissipatif F; est introduit :

1
S €4 (q§i+1 —3(]51‘ +3q§i_1 - q,fi_g) (B.16)

Fé(é"—é)=\/§(vi+c||a"||). -

&t-1/2

Le terme €4 est fixé par l'utilisateur.

Finalement, le flux complet a I'interface s’exprime comme la somme du flux convectif
(équation B.15) et du flux dissipatif (équation B.16).

Nous venons de présenter les équations du schéma de Jameson pour des maillages uni-
formes. Dans le cas de maillages non-uniformes, il faut effectuer une correction de l'inter-
polation du champ. Dans le cadre d’'une interpolation au quatrieme ordre, il n’existe pas
d’expression analytique simple. Il faut résoudre numériquement le systéme d’équations suiv-

ant :
&i-2/2
f_ qx)dx = Qs (B.17)
&i-5/2
&i-1/2
f q)dx = Qe (B.18)
&i-3/2
&+1/2
f_ qx)dx = Qg (B.19)
&i-1/2
&i-3/2
f q)dx = Qe (B.20)
Ei41/2

De plus une correction doit étre apportée également au terme permettant I'évaluation du flux
dissipatif a partir des solutions du systeme d’équations précédent.
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8] La conservation de I’énergie a l'inter-

face fluide-structure

Comme Farhat [20] I'a démontré, la perte de la précision temporelle et de la stabilité
numérique d’'une stratégie de couplage partitionnée peut provoquer une violation de la
conservation de I'énergie a I'interface fluide-structure. Cette annexe a pour but d’expliciter la
création de I'énergie a 'interface. Elle se décompose en deux étapes :

— I'évaluation de la variation de I'énergie induite par la résolution de la mécanique des fluides ;
— I'évaluation de la variation de I'énergie induite par la résolution de la dynamique des
structures.

Dans un premier temps, la variation de I'énergie induite par la résolution de la mécanique
des fluides a chaque pas de temps peut étre exprimée par I'équation suivante :

AEMHY = et (xpel - 1) (C.1)
Ou:
- F ]C’“ T désigne les forces fluides agissant sur la structure et estimées par la résolution de la
mécanique des fluides a I'instant L
— X*1 et X' désigne le déplacement du maillage fluide a I'interface a I'instant "*! et ¢".

Dans un second temps, pour exprimer la variation de I'énergie induite par la résolution de
la dynamique des structures, il faut d’abord modéliser le déplacement de la structure selon la
modélisation classique des équations de la résolution de la dynamique des structures pour les
instants " et t"*! :

MA" + CsV + K X! E! (C.2)
M A" 4 ooyt 4 ko x*t = il (C.3)

Oou:
F? désigne les forces agissant sur la structure a I'instant ¢*;

— A} désigne I'accélération de la structure a l'instant ¢*;

VS désigne la vitesse de la structure a l'instant ™ ;

X7 désigne le déplacement de la structure a l'instant ¢*.
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Annexe C. La conservation de I'énergie a I'interface fluide-structure

Cette modélisation permet d’exprimer I’énergie de la structure E; qui estla somme del'énergie
potentielle et de I'énergie cinétique a I'instant ¢* de la maniére suivante :

=ty Ty LT (C.4)
5_2 S sVs 2 s s g .

La variation de I'énergie AE"*! induite par la résolution de la dynamique des structures
s’exprime de la fagon suivante :

AE"! = ErHl _pn = %(VS"“ + v M (VI v + %(XS"“ + XM K (X2 = X!) (C.5)

En utilisant la vitesse et le déplacement estimés a ’ordre 1 de cette fagcon :
n+1 n dt n n+l1
V! = Vit (A7 + A7) (C.6)

dt
xmt = Xs”+7(VS”+VS"+1) (C.7)

il est possible d’exprimer, finalement, la variation de I'énergie AE"*! :

n+l1 n
T F{™ + Fg

2 _dtvn+1/2Tcsvn+l/2 (CS)

MBI = (X0 - XY)

+1
ViV

n+1/2 _
Avec V = 5

Dans le cadre d'un couplage partitionné, le terme avec I’amortissement visqueux C; n'est
pas pris en compte ce qui permet d’écrire I’équation de la conservation de I’énergie a l'interface
de cette facon :

T FI*! + FI

DE! = (X0 - XY S = (0 - X)) = A (C.9)
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