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Résumé

Lors des phases de décollage d’un aéronef, I’écoulement généré par le moteur en amont de
celui-ci peut interagir avec le sol et entrainer la formation d’un vortex. Ce vortex de sol est
percu par les aubages du fan (le premier étage du moteur) comme une source d’excitation aé-
rodynamique entrainant leur vibration menant potentiellement a leur rupture mécanique. Cette
problématique est tres présente sur les nouvelles générations de turbomachines permettant une
réduction des émissions atmosphériques. Le but de cette thése est de comprendre les méca-
nismes aéroélastiques en jeu lors de la réponse forcée des aubages en présence d’un vortex de
sol. Les travaux ont aussi pour objectif de proposer une stratégie numérique permettant de si-
muler I’ensemble des phénomenes physiques : ’écoulement aérodynamique autour du moteur, le
chargement aérodynamique des aubages et la dynamique vibratoire non-linéaire de 1’ensemble
aube-disque. Cette stratégie numérique est développée et testée sur une configuration industrielle
dans 'optique d’étre utilisée dans les phases de conception au sein des bureaux d’études.

Mots-clés aéroélasticité, turbomachines, réponse forcée, vortex de sol, contact






Abstract

During the takeoff phases, the flow generated by the engine can interact with the ground
and lead to the formation of a vortex. This ground vortex is seen by the fan blades as a source of
aerodynamic excitation causing their vibration which can lead to their mechanical failure. This
problem is very present on the new generations of low emission turbomachines. The aim of this
thesis is to understand the aeroelastic mechanisms involved during the blades forced response in
case of ground vortex ingestion. The work also aims to propose a numerical strategy to simulate
all physical phenomena : the aerodynamic flow around the engine, the aerodynamic loading of
the blades and the non-linear vibrational dynamics of the blade-disc assembly. This numerical
strategy is developed and tested on an industrial configuration with a view to being used in the
design process.

Keywords aeroelasticity, turbomachines, forced response, ground vortex, contact
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Introduction

Contexte

Compte tenu des problématiques environnementales actuelles, la réduction des émissions de
CO3 est un enjeu majeur dans le domaine de I'aviation civile. Les motoristes cherchent donc a
concevoir des moteurs permettant un meilleur rendement propulsif des aéronefs. L’amélioration
de ce rendement peut passer par 'augmentation du diamétre moteur qui dans une configuration
classique d’installation sous aile entraine une diminution de la garde au sol. Les dernieres gé-
nérations de moteurs sont donc trés proches du sol. Lors des phases de décollage, 1’écoulement
généré par le moteur en amont de celui-ci peut interagir avec le sol et entrainer la formation
d’un vortex de sol. Celui-ci est percu par les aubages en rotation comme une source d’excita-
tion aérodynamique entrainant leur vibration. La présence de ce vortex peut méme entrainer
la rupture mécanique des aubages. L’impact de ce vortex de sol sur les niveaux vibratoires des
aubages de la turbomachine est un phénomeéne encore peu étudié aujourd’hui. Les mécanismes
aéroélastiques en jeu ne sont pas encore clairement identifiés, en partie car la modélisation de
ce phénomene est d’'une complexité multiple. Tout d’abord, il est nécessaire de décrire fine-
ment I’écoulement en amont du moteur dans son environnement. Ensuite, il faut modéliser des
écoulements au sein de la turbomachine qui sont transsoniques, tridimensionnels et fortement
instationnaires. Et enfin, la qualité de prévision des niveaux observés est conditionnée par une
modélisation fidéle du comportement dynamique d’un assemblage aube-disque en rotation dans
lequel des phénomeénes non-linéaires liés au contact des pieces peuvent apparaitre. Compte tenu
de la complexité de ce phénomene multi-physique, il est difficile de le modéliser dans les phases
de conception. Les tendances actuelles rendent ce phénomeéne de plus en plus critique et il est
aujourd’hui nécessaire d’avoir des outils permettant sa prise en compte tres tot dans les phases
de conception afin de s’assurer de la tenue mécanique des aubages.

Objectifs

Les travaux de theses ont pour objectif d’améliorer la compréhension physique du phénomeéne
de réponse forcée sous ingestion de vortex. Ils visent donc a mettre en avant les mécanismes
aéroélastiques responsables de la vibration des aubages. Pour cela, les travaux ont été orientés
afin de couvrir a la fois les aspects liés a ’aérodynamique et les aspects liés a la dynamique des
structures. De plus, afin d’étre en mesure de prendre en compte ce phénomene dans les phases
de conception, les travaux de thése ont aussi pour objectif de proposer des méthodes numériques
relativement peu cotliteuses applicables sur des configurations industrielles complexes permettant
de retranscrire le plus fidelement les mécanismes en jeu. D’un point de vue plus général, I'objectif
de la these est d’améliorer la compréhension et la modélisation des phénomeénes aéroélastiques
au sein des turbomachines a travers I’étude du phénomene de réponse forcée sous ingestion de
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2 INTRODUCTION

vortex.

Organisation du mémoire

Le mémoire est organisé comme suit :

Le premier chapitre détaille la problématique adressée dans ces travaux de thése. Dans un
premier temps, le cadre général est introduit en décrivant le fonctionnement d’un turboréacteur
ainsi qu’en décrivant les phénomenes aéroélastiques associés au fan. Ensuite, les spécificités de
la réponse forcée sont détaillées. Finalement, le vortex de sol qui est la source d’excitation qui
nous intéresse dans le cadre de cette these est décrit.

Le second chapitre se concentre sur les modélisations et les méthodes numériques utilisées
dans ces travaux de these afin de répondre a la problématique. Il constitue la base méthodolo-
gique sur laquelle s’appuient les chapitres suivants. Dans un premier temps, la modélisation de
la structure est abordée a travers la description de méthodes de réduction, la modélisation en sy-
métrie cyclique et la modélisation des phénomenes non-linéaires liés au contact. Dans un second
temps, la modélisation du fluide est introduite & ’aide des équations moyennées de Navier-
Stokes. La méthode des volumes finis est ensuite introduite dans une formulation permettant la
prise en compte du mouvement de la géométrie.

La caractérisation aérodynamique de 'excitation liée a la présence d’un vortex de sol est
abordée dans le troisiéme chapitre. Une premiére partie consiste a étudier la distorsion liée
au vortex de sol a travers la modélisation numérique de celui-ci. Pour cela, 'approche numérique
choisie est évaluée sur une configuration académique pour laquelle des résultats expérimentaux
sont présents dans la littérature. Le vortex de sol est ensuite modélisé a 1’aide de cette approche
numérique dans le cas de la configuration industrielle d’intérét. La seconde partie vise & com-
prendre les mécanismes d’excitation aérodynamique du fan entrainés par la présence du vortex
de sol a travers des calculs instationnaires effectués sur la configuration industrielle.

L’objectif du quatriéme chapitre est de modéliser la réponse forcée linéaire du fan entrail-
née par l'excitation décrite dans le chapitre précédent. Pour cela, une approche aéroélastique
découplée basée sur une modélisation modale en symétrie cyclique de la structure est propo-
sée. Les résultats issus de 'application de cette méthode sur la configuration industrielle sont
confrontés aux résultats expérimentaux. La derniere partie s’intéresse a l'impact sur la réponse
forcée du couplage aérodynamique entre le vortex et le fan.

Dans le cinquiéme chapitre, 'influence des non-linéarités mécaniques issues du contact
est abordée. Dans un premier temps, la modélisation mécanique donnant acces a 1’évaluation
de la réponse forcée non-linéaire est détaillée. Ensuite, une stratégie découplée permettant d’ali-
menter le modeéle mécanique avec les efforts et ’amortissement aérodynamiques calculés dans le
chapitre précédent est proposée. Cette méthode est utilisée sur la configuration industrielle afin
d’évaluer la dynamique non-linéaire dans le cas d’ingestion de vortex.

Et enfin, le sixiéme chapitre a pour objectif de présenter un modele analytique permettant
d’estimer a tres faible colt les forces d’excitation générées par une ingestion de vortex. Le
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détail du modele est exposé dans la premiere partie. Ensuite, il est évalué sur la configuration
industrielle. Et enfin, ce modele est utilisé dans le but d’obtenir une premiere idée de 'impact
d’une distorsion instationnaire sur les niveaux de réponse forcée.






Chapitre I

Problématique de réponse forcée du

fan sous ingestion de vortex

L’objectif de ce chapitre est de présenter la problématique de réponse forcée d’une roue au-

bagée, et plus particulierement celle d’un fan lorsqu’il est soumis & une ingestion de vortex. Dans

un premier temps, le cadre général de I’étude est introduit en présentant le fonctionnement d’un

turboréacteur et les différents phénomenes aéroélastiques que le fan peut rencontrer. La seconde

partie traitera du phénomene de réponse forcée. Il sera d’abord introduit a ’aide d’une mise en

équation dans un cadre linéaire. Les spécificités de la réponse forcée d’un fan et les enjeux de

conception qui y sont associés sont ensuite discutés brievement. Les différentes méthodes de pré-

diction de la réponse forcée couramment utilisées seront présentées avant de décrire rapidement

les excitations aérodynamiques responsables de la vibration du fan. La derniére partie traitera

de I'un de ces phénomenes : le vortex de sol. Aprés avoir décrit le phénomene aérodynamique

a travers I’étude de criteres de formation et les mécanismes qui y sont sous-jacents, son impact

sur les niveaux vibratoires du fan sera abordé.
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Compresseur Compresseur ~ Chambrede  Turbine haute  Turbine basse

basse pression  haute pression  combustion pression pression

F1GURE 1.1 — Schéma simplifié d’un turboréacteur double corps, double flux.

1 Cadre général

1.1 Fonctionnement d’un turboréacteur

La premiére réalisation de turboréacteur est attribuée par certains au roumain Henri Coanda !
qui présenta sa machine au salon de 'aéronautique en 1910. Il aurait décollé involontairement,
surpris par la puissance de son moteur, avant de retomber brutalement et de se briiler légerement.
Le francais Maxime Guillaume est le premier a déposer un brevet concernant la "propulsion par
réaction sur lair" en 1921. Mais c’est en 1930 que I'anglais Frank Whittle et I’allemand Hans
von Ohain congoivent indépendamment des turboréacteurs qui donneront lieu a des réalisations
pratiques, faisant d’eux les inventeurs reconnus des turboréacteurs. Aujourd’hui de nombreuses
architectures existent mais elles possédent toutes des composants communs et reposent sur le
méme principe de fonctionnement qu’avaient pensé Whittle et von Ohain. Le flux d’air passe
d’abord par un compresseur. Il entre ensuite dans la chambre de combustion ou il est mélangé
au carburant avant d’étre enflammé ce qui lui permet de gagner de I’énergie. Une partie de cette
énergie est récupérée par la turbine qui sert a entrainer le compresseur. Finalement, le flux d’air
est éjecté par la tuyere. La différence entre la quantité de mouvement entrante et la quantité de
mouvement sortante produit une force de réaction qui sert de propulsion aux aéronefs.

Parmi les nombreuses architectures présentes aujourd’hui, celle qui semble s’imposer est
I’architecture double corps, double flux illustrée figure I.1. On distingue dans cette configuration
deux arbres moteurs (double corps) qui tournent a des vitesses différentes. Le rotor basse pression
comporte le fan (aussi appelé soufflante), le compresseur basse pression et la turbine basse
pression. Le rotor haute pression est lui composé du compresseur haute pression et de la turbine
haute pression. Une fois passé par le fan, le flux d’air est séparé en deux (double flux). Une
partie passe dans le flux secondaire ou ’écoulement est redressé par les OGV (Qutlet Guide
Vanes). Cette composante du flux d’air assure la majeure partie de la propulsion en régime
de croisiére. L’autre partie passe par le flux primaire et participe a la combustion. Le rapport
entre le débit du flux secondaire et le débit du flux primaire est appelé taux de dilution (bypass

1. Henri Coanda donna son nom a l’effet Coanda bien connu dans le milieu de la mécanique des fluides.
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ratio en anglais). Les performances du moteur sont directement liées & ce taux de dilution :
plus il est élevé, plus le rendement propulsif est élevé. Compte tenu des enjeux climatiques
actuels, la réduction des émissions de CO3 est un enjeu majeur dans le domaine de ’aviation
civile. Cette réduction peut notamment passer par 'augmentation du rendement propulsif des
aéronefs. La tendance aujourd’hui est donc a 'augmentation du taux de dilution. On parle méme
de turboréacteurs a tres fort taux de dilution (UHBR : Ultra High Bypass Ratio) pour les futurs
générations de turboréacteurs. Plus le taux de dilution est élevé, plus la contribution du fan
a la poussée est élevée. Le fan devient donc un composant essentiel des configurations UHBR.
L’augmentation du taux de dilution entraine aussi l’augmentation du diametre du moteur et par
conséquent une augmentation de la masse et de la trainée de la nacelle. Les nacelles sont alors
raccourcies ce qui donne lieu a des configurations de type nacelle courte (short inlet en anglais).
Ces configurations sont caractérisées par une forte interaction entre le fan et I’environnement
du moteur. Toujours afin d’augmenter le rendement propulsif, des configurations d’ingestion
de couche limite (BLI : Boundary Layer Ingestion) sont aussi investiguées. Ces configurations
consistent a placer le ou les moteurs sur le fuselage afin d’ingérer la couche limite de celui-ci.
Le rendement propulsif global de ’avion est alors amélioré. Dans ces conditions, le fan est aussi
en forte interaction avec ’environnement du moteur. Que ce soit dans une configuration UHBR
ou BLI, le fan joue donc un réle primordial dans le fonctionnement de la turbomachine. Les
motoristes déploient donc beaucoup d’efforts dans la conception de ce composant. Ils jonglent
entre performances aérodynamiques, tenues structurales, contraintes de masse et font face a des
phénomeénes aéroélastiques qui seront présentés dans la section suivante. Le fan, illustré figure
[.2, assure 'opérabilité dans les phases de décollage, de croisiére, d’approche et d’atterrissage.
Il fonctionne donc sur une large plage que l'on visualise a travers un diagramme représentant
I’évolution du taux de compression (défini comme le rapport entre la pression totale en aval
du fan et la pression totale en amont) en fonction du débit pour différentes iso-vitesses de
rotation de la machine. Ce diagramme, appelé champ fan, est illustré figure 1.3. Sur cette figure,
la ligne de fonctionnement correspond aux conditions de régime, taux de compression et débit
parcourus par le compresseur en fonctionnement stabilisé. Elle est congue pour maximiser le
rendement isentropique pour chaque vitesse de rotation et pour rester a une marge raisonnable
des phénomeénes d’instabilités. Les courbes caractéristiques de vitesses constantes, appelées iso-
vitesses, sont caractérisées par une pente négative. L’augmentation du taux de compression est
donc associé a une diminution du débit. Lors de phases transitoires, le fan quitte sa ligne de
fonctionnement et peut alors se rapprocher des limites opérationnelles de la machine. A faible
débit, le fonctionnement du fan est contraint par le phénomene de pompage caractérisé par de
fortes fluctuations de débit qui peuvent mener & une inversion du débit moteur. A fort débit,
il est limité par le phénomene de blocage aérodynamique qui est associé au maximum de débit
atteignable pour une vitesse de rotation.

1.2 Phénomene aéroélastique du fan

L’aéroélasticité traite de l'interaction statique ou dynamique entre les déformations d’une
structure élastique et le comportement du fluide qui ’entoure. Le fan est soumis principalement
a trois phénomenes aéroélastiques : I'aéroélasticité statique, le flottement et la réponse forcée.
Les deux premiers sont décrits brievement dans cette section et le troisieme sera développé bien
plus en détail dans la section suivante.



1. Cadre général

FIGURE 1.2 — Illustration du fan du LEAP 1A [1].
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F1GURE 1.3 — Champ fan : diagramme taux de compression en fonction du débit.
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1.2.1 Aéroelasticité statique

La géométrie de I’aube dépend de son chargement statique qui est composé d’un effort cen-
trifuge et d’un effort aérodynamique statique. L’effort centrifuge, directement relié au régime
de rotation, tend a dévriller 'aube tout en I'allongeant. La géométrie qui en résulte est soumise
a des efforts aérodynamiques qui dépendent du régime de rotation mais aussi de la forme de
I’aube et donc de Deffort centrifuge. Il existe donc une interaction entre les efforts statiques
aérodynamiques et les déformations statiques de aube. Il s’en suit que pour chaque régime
de rotation, ’aube n’a pas la méme géométrie. Le terme "a chaud" est employé pour la forme
de I'aube en fonctionnement tandis que le terme "a froid" est employé pour la forme de 'aube
au repos. D’un point de vue conception, il est donc primordial de prendre en compte 'interac-
tion entre les efforts aérodynamiques stationnaires et les forces élastiques de la structure afin
d’étre en mesure de dessiner une aube a froid permettant d’obtenir les performances voulues a
chaud. Cette interaction entre la structure et ’écoulement stationnaire qui ’entoure est qualifiée
d’aéroélasticité statique.

1.2.2 Flottement

Le flottement est un phénomene d’instabilité issu d’un couplage entre le fluide et la structure.
De légeres fluctuations dans 1’écoulement peuvent entrainer un léger déplacement de la struc-
ture. Ce déplacement entraine une modification de I’écoulement, et par conséquent de nouveaux
efforts aérodynamiques. Ces efforts entrainent a leur tour un déplacement de la structure et
ainsi de suite. Il y a donc un échange d’énergie entre le fluide et la structure. Si cette énergie
entretient le déplacement et que la structure est faiblement amortie, les amplitudes vibratoires
augmentent tres rapidement. Dans le meilleur des cas, des non-linéarités (mécaniques ou aéro-
dynamiques) peuvent mener a une saturation des amplitudes vibratoires, cependant si elles sont
trop élevées elles peuvent engendrer des problemes de fatigue. Dans le pire des cas, les forts

niveaux vibratoires entralnent la rupture mécanique.

Le phénomene de flottement dit classique intervient lorsque que deux fréquences propres de
la structure se rejoignent sous 'effet d’une évolution du chargement aérodynamique [95]. Lorsque
deux fréquences propres coincident, un couplage entre les deux modes propres associés se crée et
aboutit & une instabilité. En turbomachines, le flottement classique est tres rare car les fréquences
des modes propres sont relativement éloignées et changent peu sous la charge aérodynamique.
Le flottement rencontré au sein des turbomachines résulte principalement de I'interaction entre
les aubes et le fluide. Il est souvent caractérisé par le déphasage entre le mouvement d’aubes
adjacentes qui modifie les conditions de transfert d’énergie entre les aubes via le fluide. Le
flottement peut faire intervenir des mécanismes aérodynamiques complexes (interaction choc
couche limite, couplage acoustique, écoulement tri-dimensionnel). Le flottement du fan dépend
fortement de son point de fonctionnement. Plusieurs types de flottement sont alors cartographiés
dans le champ fan comme l'illustre la figure 1.4 ou 5 types de flottement sont distingués :

e I - flottement de décrochage subsonique/transsonique

e [I - flottement de blocage

III - flottement supersonique a faible incidence

IV - flottement supersonique a forte incidence

V - flottement de décrochage supersonique
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FIGURE 1.4 — Position et nature des zones de flottement dans le champ fonctionnement d’un
compresseur [56].

Ces mécanismes sont détaillés dans les travaux de Fransson [26].

2 Phénomene de réponse forcée

Avant de s’intéresser a la réponse forcée du fan et aux spécificités qui lui sont liées, cette
section présente une mise en équation du phénomene de réponse forcée dans un cadre général
de structures linéaires.

2.1 Mise en équation de la réponse forcée d’une structure linéaire

L’équation de la dynamique des structures linéaires modélisées par éléments finis s’écrit dans
sa forme générale :
Mi(t) + Dx(t) + Kx(t) = F(t) (I.1)

Les spécificités liés aux termes provenant de la rotation de la structure seront détaillées dans
le chapitre suivant. La structure n’est pas considérée en rotation ici. Par souci de clarté on
se restreint a une approche classique dans laquelle M représente la matrice de masse, D la
matrice d’amortissement, K la matrice de raideur et F' les efforts extérieurs. C’est une équation
différentielle du second ordre avec second membre. Elle est résolue classiquement par la recherche
de valeurs propres de I’équation sans amortissement et sans effort extérieur, traduit par I’équation
I.2.

(K —w?M)o=0 (1.2)

Les valeurs propres w représentent les pulsations propres du systéeme et les vecteurs propres ¢
représentent les modes propres de la structure. Le déplacement de la structure peut alors s’expri-
mer comme une combinaison linéaire des modes propres comme l'illustre I’équation matricielle
[.3 ot ® est la matrice des modes propres et ¢ le vecteur des coordonnées généralisées, c’est a
dire des coeflicients associés a chaque mode.

2(t) = q(t) (L3)
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Par projection dans la base de modes propres ®, ’équation de la dynamique devient :

pd(t) + Bq(t) + vq(t) = fag(t) (I.4)
U =0T M
&
f - iTg . (L5)

fagi(t) =@TF(t)

Les matrices M et K étant symétriques et définies positives, les valeurs propres et les vecteurs
propres sont réels. De plus les vecteurs propres sont orthogonaux et la matrice de masse généra-
lisée p ainsi que la matrice de raideur généralisée v sont diagonales. La matrice d’amortissement
généralisée [ est elle aussi diagonale sous 1’hypotheése de Basile [38]. Le terme d’excitation,
noté f,4 est appelé forces aérodynamiques généralisées. Il correspond a la projection des efforts
sur les modes propres de la structure. En considérant que les efforts F' sont indépendants du
mouvement, ’équation de la dynamique conduit a nggy équations modales indépendantes ou
ngq représente le nombre de degrés de liberté du systeme. L’équation 1.6 illustre cette équation
modale pour le mode i .

1iGi(t) + BiGi(t) + vigqi(t) = fag,i(t) (L.6)
En introduisant la pulsation propre w; et le coefficient d’amortissement modal &; 1’équation 1.6
devient ’équation 1.9.

2_ I.
wi= (L.7)
B
= 2pw; s
Gi(t) + 2&wids(t) + wigi(t) = ;fag,i(t) (1.9)

Sous I’hypothése que le mouvement et l'excitation sont harmoniques de pulsation w, il est
possible de résoudre cette équation dans le domaine fréquentiel. En régime établi, un systeme
dynamique répond sur la fréquence de sollicitation. Le mouvement oscille a la fréquence fixée
par l'excitation. On introduit alors :

gi(t) = Gie’*" (1.10)
fag(t) = fag,ieth (I.ll)

Les grandeurs ¢; et fam sont complexes et détiennent donc les informations d’amplitude et de
phase. En insérant les équations .10 et 1.11 dans I’équation modale de la dynamique 1.9, il vient :

. . 1.
(—w? + j26iwiw + wP)di = oo (L12)
7
L’amplitude de la coordonnée généralisée s’exprime donc de la fagon suivante :

|QZ| _ ‘fag,i|//li
V(@? —w?)? + (2

(L13)

Le terme au numérateur est piloté par 'amplitude de ’excitation, tandis que le terme au déno-

minateur est une somme de deux contributions. La premiere contribution dépend de I’écart entre
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F1GURE 1.5 — Illustration de I'impact de 'amortissement sur une courbe de réponse forcée.
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>

FIGURE 1.6 — Diagramme de Campbell (€ : vitesse de rotation, f : fréquence).

la fréquence propre du mode et la fréquence d’excitation (w? —w?)? tandis que la seconde dépend
entre autre de 'amortissement modal &;. Loin de la fréquence propre, le terme d’amortissement
est négligeable et la réponse est alors dictée par la raideur en basse fréquence et par la masse en
haute fréquence. Cependant, lorsque la fréquence d’excitation est égale a la fréquence propre du
mode, la premiére contribution s’annule, c’est le phénomene de résonance. L’amplitude modale
est alors directement liée a ’amortissement. Plus celui-ci est faible, plus 'amplitude sera élevée.
La figure 1.5 représente des courbes de réponse forcée pour différentes valeurs d’amortissement
afin d’illustrer 'influence de 'amortissement sur ’amplitude. En plus de décrire précisément
I’excitation, une connaissance fine de ’amortissement est alors nécessaire afin de déterminer le

déplacement de la structure a la résonance.

2.2 Description du phénomeéne et enjeux de conception

Les singularités présentes dans le champ aérodynamique en amont ou en aval du fan en-
trainent des fluctuations d’effort sur les aubes. Ces fluctuations induisent une force d’excitation
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Ficure 1.7 — Diagramme de Haigh.

responsable de la vibration des aubes, c’est le phénomene de réponse forcée. En ’absence de
rotation, cette force d’excitation n’existe pas. On parle donc de phénomene synchrone, c’est a
dire qu’il dépend du régime de rotation. Les fréquences d’excitation sont donc des multiples
de la vitesse de rotation, que 'on nomme ordre moteur et que ’on note EO (pour Engine Or-
der). Lorsque la fréquence d’excitation se rapproche de la fréquence propre d’un des modes de la
structure, les amplitudes vibratoires augmentent fortement ; c’est le phénomene de résonance. Le
diagramme de Campbell accompagné du diagramme ZigZag (présenté dans le prochain chapitre
et illustré figure I1.5) permet de cibler les régimes menant aux coincidences entre les fréquences
propres de la structure et les fréquences d’excitation. Une illustration d’un diagramme de Camp-
bell est présentée figure 1.6. La coincidence entre le mode 2F et ’ordre moteur 4, que I’'on nomme
2F /4EQ, est par exemple illustrée sur ce diagramme. Un élément important de la conception
d’un fan est de s’assurer que les régimes clés (décollage, croisiére, ralenti...) soient loin de ces
croisements. Pour cela, il est possible de raidir ou assouplir la structure afin de modifier ses
fréquences propres. Cependant, durant certaines phases de fonctionnement du moteur les coin-
cidences ne peuvent étre évitées. Par exemple, durant la phase de décollage le régime doit passer
du régime ralenti au régime de décollage. Il passe donc irrémédiablement par une de coinci-
dence. Il s’en suit que le second élément clé de la conception d’un fan vis & vis du phénomene
de réponse forcée est de s’assurer que les vibrations rencontrées au passage d’une coincidence
restent acceptables. La notion d’acceptable se traduit par la tenue a la fatigue. En effet, méme
si les contraintes engendrées par la vibration sont inférieures a la limite élastique, elles peuvent
sur un grand nombre de cycle mener a la rupture via une propagation de fissure microscopique.
Afin d’éviter ce phénomene, il est nécessaire de s’assurer que la contrainte maximale dynamique
atteinte lors d’une coincidence reste inférieure a la contrainte maximale dynamique limite oy,
définie comme la contrainte dynamique pour laquelle la piece ne cédera pas malgré une répéti-
tion de cycle infinie. Elle dépend de la contrainte statique o qui dans le cas d’une roue aubagée
est importante au vue des efforts centrifuges et des efforts aérodynamiques stationnaires. Le dia-
gramme de Haigh, représenté figure 1.7 permet de représenter la contrainte maximale dynamique
en fonction de la contrainte statique. La droite de Goodman, qui relie la contrainte dynamique
maximale (& contrainte statique nulle) o et la contrainte de rupture statique R,,, est souvent
utilisée pour cibler rapidement ’ensemble des points de fonctionnement sains ne menant pas a
la rupture.

Les roues aubagées, comme le fan, sont des structures a symétrie cyclique, c’est a dire qu’elles
sont constituées d’un ensemble de N secteurs identiques qui se referment sur eux-méme (cf

figure I1.2). Les modes vibratoires de ces structures sont caractérisés par un déphasage entre le
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FIGURE 1.8 — Diagramme fréquences propres vs nombre a diametre (n : nombre a diameétre, f :
fréquence).

mouvement des secteurs. Ce déphasage est décrit par le nombre a diametre n, pouvant prendre les
valeurs discretes de 0 & N/2 (en supposant N pair). Le déphasage entre deux secteurs adjacents
est de na ou a = QW” Les modes appartiennent donc a des familles composées de plusieurs
nombres a diametres, par exemple on parle de la famille du premier mode de flexion : 1F-0D,
1F-1D, 1F-2D... ot le 'D’ correspond a ’diametre’ et donc au déphasage entre deux secteurs
adjacents. Les modes de la méme famille ont des fréquences et une forme modale différents
selon le nombre a diametre. Cette différence provient de la flexibilité du disque. Il est courant
de représenter dans un diagramme 1’évolution des fréquences des modes en fonction du nombre
a diametre afin de caractériser la dynamique d’une roue aubagée. La figure 1.8 représente un
exemple de ce diagramme. Il est possible de distinguer deux parties :

e les faibles diametres ou la fréquence évolue en fonction des diametres. Cette zone corres-

pond & des modes d’ensemble ot le disque joue un réle prépondérant.

e les grands nombres de diameétres ou la fréquence ne dépend plus du nombre de diameétre.
Cette zone correspond plus & des modes de vibration de ’aube.

Dans le cas d’un disque aubagé, une autre spécificité de la dynamique d’un fan réside dans
I'interface entre les aubes et le disque. Le contact entre une aube et le disque est assuré par la
force centrifuge qui vient coller le pied de I’aube a I’alvéole du disque. Le mouvement de 'aube en
vibration entraine des efforts tangentiels et normaux au niveau des zones de contact. Ces efforts
sont tres fortement non-linéaires et difficilement modélisables dans la mesure ol une connaissance
fine de la géométrie ainsi que des propriétés mécaniques des zones de contact sont nécessaires.
Une illustration des effets non-linéaires liés au contact entre I'aube et le disque provenant de
I'étude de Charleux [16] est présentée figure 1.9. Cette figure compare I’amplitude de déplacement
d’un noeud en téte d’aube obtenue par un calcul linéaire ou tous les éléments de contact sont
supposés dans 1’état adhérent et 'amplitude du déplacement obtenue par un calcul non-linéaire.
Deux phénomeénes principaux sont observés. D’abord, l'introduction des non-linéarités entraine
une diminution des niveaux vibratoires. Cette diminution est due a la dissipation d’énergie que
le frottement entraine. Ensuite, le maximum de réponse non-linéaire est atteint pour une fré-
quence plus faible que celle qui donne le maximum de réponse linéaire. Lorsqu’une partie de la
zone de contact est en glissement, la structure est plus souple ce qui explique cet abaissement
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FiGURE 1.9 — Illustration de I'impact des non-linéarités de type contact sur la réponse forcée
d’un disque aubagé [16].

de fréquence.

Afin de prédire convenablement le phénomene de réponse forcée, il est necessaire de prévoir
finement I'excitation aérodynamique mais aussi de connaitre précisement la réponse mécanique
tout en s’assurant une bonne communication entre les modélisations aérodynamiques et méca-
niques souvent de natures différentes. A cause de ces difficultés, les analyses de réponse forcée
sont le plus souvent utilisées afin de classer différentes configurations plutét que de prédire les
véritables niveaux vibratoires [56]. Ceux-ci sont connus uniquement lors d’essais vibratoires réa-
lisés en fin de conception. Si ces niveaux ne sont pas acceptables, il est alors nécessaire de réaliser
des modifications pouvant se révéler trés cotiteuses dans la mesure ou elles interviennent a la
fin du cycle de conception. La prédiction de la réponse forcée est donc un enjeu majeur pour les
constructeurs.

2.3 Meéthodes de prédiction

De nombreuses méthodes de calcul de réponse forcée due a une excitation aérodynamique ont
été développées depuis plusieurs dizaines d’années dans le domaine des turbomachines. L’article
de Marshall et Imregun [56] repertorie de fagon exhaustive les différentes méthodes présentes
dans la littérature. La these de Payer [68] donne aussi une vision des méthodes couramment
utilisées. L’approche la plus naturelle est 'approche monolithique qui consiste a modéliser le
fluide et la structure a 'aide de la méme méthode numérique. Ce type de méthode n’est pas
encore assez robuste pour traiter des problématiques aéroléastiques au sein de turbomachines.
Elles souffrent notamment d’un mauvais conditionnement qui provient d’un écart conséquent
entre la rigidité de la structure et celle du fluide. De plus, les méthodes de modélisation de ces
deux disciplines ont progressé indépendamment et requierent des spécifications différentes. Il est
donc intéressant d’utiliser la maturité des approches développées afin de résoudre le probleme
aéroélastique. De telles approches sont nommées approches partitionnées et sont donc caracté-
risées par la résolution séparée des équations du fluide et celles de la structure. L’information
est cependant échangée entre les deux domaines. La fagon dont ’échange d’information a lieu
permet regrouper les différentes approches partitionnées. Il a été choisi de présenter ici trois
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groupes de méthodes qui regroupent les différentes stratégies utilisées :

e méthode de couplage fort, caractérisée par des itérations entre le fluide et la structure a
chaque instant de calcul.

e méthode découplée, dans laquelle les problemes mécaniques et aérodynamiques sont traités
indépendamment.

e méthode de couplage faible, pouvant étre qualifiée de méthode intermédiaire entre la mé-
thode de couplage fort et la méthode découplée.

2.3.1 Meéthode de couplage fort

Dans le cas général, les efforts aérodynamiques dépendent du déplacement de la structure.
En effet, une modification de la position de I’aube entraine une modification du champ aéro-
dynamique et par conséquent une modification des efforts aérodynamiques. L’équation de la
dynamique de structure linéaire dans ce cadre est alors décrite par ’équation 1.14.

Mi(t) + Di(t) + Ka(t) = F(x, 1) (1.14)

Cette équation peut étre résolue a l'aide d’algorithme d’intégration temporelle. L’idée est de
résoudre dans une approche partitionnée, alternativement 1’écoulement fluide et la dynamique
de la structure pour un pas de temps physique. Le passage de 'instant ¢ & linstant ¢ + At se
fait classiquement en 4 étapes [24] :

1. Déplacement de la structure.

2. Avancée d’un pas de temps pour le systéme aérodynamique. Le résultat est un nouveau
champ aérodynamique (pression et efforts d’origine visqueuse).

3. Conversion du nouveau champ de pression en force excitatrice pour le systéme mécanique.

4. Avancée d’un pas de temps pour le systeme mécanique. Cette étape nécessite la résolution
directe de I’équation de la dynamique a ’aide d’un schéma temporel comme celui de
Newmark [24].

Ce processus séquentiel d’itération, qualifié d’explicite, peut entrainer un déphasage tempo-
rel car il n’assure pas de maniére exacte I’équilibre fluide-structure a chaque pas de temps. Afin
d’éviter ce probleme, il est possible de mettre en oeuvre des méthodes dites de point fixe, en
itérant sur le méme pas de temps physique. D’autres algorithmes de couplage peuvent étre mis
en place pour la méthode couplée [8, 14, 55]. On peut notamment citer les schémas implicites
qui a 'aide d’un algorithme de Newton permettent de converger rapidement au sein d’une itéra-
tion physique mais nécessitent I’évaluation du jacobien des opérateurs. La recherche de solution
périodique via une intégration temporelle peut se révéler tres fastidieuse a cause d’un long ré-
gime transitoire piloté par 'amortissement du systéme. Une telle méthode est treés cotiteuse,
mais elle est en mesure de prendre en compte les phénomenes non-linéaires a la fois aérodyna-
miques et mécaniques (si les méthodes numériques utilisées pour les systémes aérodynamiques
et mécaniques le permettent).

Le couplage peut aussi étre réalisé dans le domaine fréquentiel. Le principal avantage d’une
approche fréquentielle est de chercher directement le régime périodique sans passer par le régime
transitoire. Cadel [11] a utilisé une méthode couplée dans le domaine fréquentiel afin d’estimer
la courbe de réponse forcée sur un cas académique de profil NACA comportant deux degrés de
liberté.
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2.3.2 Méthode découplée

La méthode découplée se base sur 'hypothese de superposition qui consiste a séparer les
forces aérodynamiques en forces d’excitation indépendantes du mouvement, noté Ff, et en effort
lié au mouvement de I’aube, noté F? que I’on appelle ici forces d’amortissement par souci de
concision. Les forces d’excitation et d’amortissement dépendent notamment de la vitesse de
rotation et du point de fonctionnement. Ces deux termes sont alors obtenus par deux calculs
indépendants pouvant étre réalisés en parallele.

F(z,i) = FY(z, &)+ F/ (1.15)

De plus, pour les probléemes d’aéroélasticité mettant en oeuvre de faibles amplitudes, les forces
d’amortissement sont classiquement supposées linéaires par rapport au déplacement et a la
vitesse de déplacement. L’effort aérodynamique s’écrit alors a l’aide de la matrice de raideur
aérodynamique, notée A, et la matrice d’amortissement aérodynamique, noté B. On néglige ici
pour des fluides légers les termes de masses ajoutées.

F(x,i) = Az + Bi + F/ (1.16)

En se placant dans la base modale ®, obtenue a la suite du probléme aux valeurs propres
exposé équation 1.2, ainsi qu’en utilisant la relation x = ®q, le vecteur de forces aérodynamiques
généralisées f,4, défini équation 1.5, devient sous les hypotheses de la méthode découplée :

fag:q)tF:AQ+BQ+fjg (1'17)

ot A = ®T AP est la matrice de raideur aérodynamique généralisée, B = ®T B® est la matrice
d’amortissement aérodynamique généralisée et fcffg = ®TF7 les forces aérodynamiques généra-
lisées d’excitation. Il est important de préciser qu’il n’y a aucune raison pour que ces matrices
soient diagonales. Néanmoins, si ’on considere que les fréquences entre les modes sont relati-
vement éloignées, il est alors possible de considérer qu’a la coincidence le mouvement est régi
principalement par un seul mode. Dans ce cas, il est possible de réduire 1’équation de la dy-
namique a un seul degré de liberté. L’équation modale de la dynamique présentée équation 1.6
devient sous les hypotheses de la méthode découplée :

widi + Bigi +viqi = Aiqi + Bigi + ffg,i (1.18)

Cette équation peut alors se résoudre dans le domaine fréquentiel comme présenté dans la section
précédente. En définissant :

g = Gie’" (1.19)
fli=Fl e (1.20)
et
wa g = —Ai pi (1.21)
B:
€asi = —Q#i;i (1.22)
I’amplitude modale s’écrit alors :
“ﬂcg,i’/ i

|G| = (1.23)
V@F + 02, —w?)? + (26 + Lo)wiw)?



2. Phénomeéne de réponse forcée 19

On peut remarquer ici que la fréquence de résonance est affectée par les efforts aérodyna-
miques via le terme de raideur w,;. La méthode découplée se décompose donc en deux calculs
aérodynamiques indépendants. Le premier consiste & évaluer les forces aérodynamiques d’exci-
tation fc{g. Pour cela, un calcul en présence de 'excitation aérodynamique est effectué. L’aube
est rigide dans ce calcul. Les efforts aérodynamiques sont alors projetés sur le mode d’intérét
afin d’obtenir les forces aérodynamiques généralisées d’excitation. Le second calcul est un calcul
d’amortissement ol aucune excitation n’est présente. Durant ce calcul un mouvement harmo-
nique d’amplitude arbitraire, mais relativement faible (afin de rester dans le domaine linéaire),
est imposé selon le mode étudié. Ce mouvement entraine des fluctuations de pression qui sont
projetées sur le mode d’intérét. L’analyse du signal temporel permet d’extraire les coefficients
A; et B;. L’intérét de cette méthode est qu’elle permet de traiter les problémes mécaniques et
aérodynamiques séparément tout en intégrant leur impact réciproque. Aucune itération entre le
fluide et la structure n’est nécessaire ce qui rend cette méthode relativement peu cotiteuse. C’est
pourquoi elle est généralement préférée a la méthode couplée qui donne souvent des résultats
similaires dans le cas de faibles non-linéarités [49, 61, 77]. Lorsque des essais sont disponibles,
il est courant dans le milieu industriel d’extraire ’amortissement global (mécanique et aérody-
namique) des courbes de réponse forcée. Dans ce cas, seul le calcul donnant acces aux forces
d’excitation est effectué. L’amortissement total issu des essais ({1or = &+&4) est ensuite introduit
dans I’équation de la dynamique.

2.3.3 Meéthode de couplage faible

Les méthodes de couplage faible sont des méthodes intermédiaires entre les méthodes de cou-
plage fort et les méthodes découplées. Des itérations entre le fluide et la structure sont réalisées
mais elles n’ont pas lieu a chaque itération de calcul. Le probleme aérodynamique est traité en
considérant la structure figée tandis que le probléme structure est traité en considérant 1’aéro-
dynamique figée. Un processus itératif est alors effectué pour mettre a jour la structure dans le
probleme aérodynamique et I’aérodynamique dans le probleme structure.

La méthode Twin développée par Mesbah et al. [59] peut notamment étre qualifiée de cou-
plage faible. Cette méthode permet de prendre en compte les non-linéarités aérodynamiques
lorsque le principe de superposition est mis en défaut. L’équation modale de la dynamique pour
un mouvement harmonique sans hypothese sur les forces aérodynamiques généralisées est :

(=i + jwBi + %i)di = fagi(@) (I.24)

La méthode permet de capturer les effets non-linéaires tout en évitant d’itérer entre le fluide
et la mécanique a chaque itération physique comme cela est fait dans une méthode de couplage
fort. Cette approche appelée méthode Twin a pour ambition d’effectuer les calculs d’excitation
et d’amortissement dans un méme calcul. Un mouvement harmonique est alors superposé a
I’excitation. L’idée est ensuite de chercher 'amplitude et la phase du mouvement harmonique
qui est solution de I’équation 1.24. On définit alors le résidu R :

R(Gi) = fag,i(@) — (—w?pi + jwB; +7i)d; = 0 (L.25)

La matrice Jacobienne 373 est ensuite approximée par différence finie afin d’effectuer une
q
1

procédure itérative a l'aide d’un algorithme de Newton pour déterminer la valeur de ¢; qui
annule le résidu R. Chaque itération de l’algorithme de Newton nécessite donc 1’évaluation



20 CHAPITRE I. PROBLEMATIQUE DE REPONSE FORCEE DU FAN SOUS INGESTION DE VORTEX

d’un calcul composé de 'excitation et d’'un mouvement harmonique prescrit. Dans la mesure ou
aucune hypothese n’est faite sur 'effort aérodynamique généralisé, cette méthode prend bien en
compte les non-linéarités aérodynamiques liées au déplacement de ’aube et son interaction avec
lexcitation. Mesbah et al. [60] emploient cette technique afin d’évaluer I'impact de la taille du
jeu en téte d’aube sur la réponse forcée.

2.4 Sources d’excitation

Ce paragraphe a pour but de résumer les différentes sources d’excitation aérodynamique que
le fan peut rencontrer. Le vortex de sol, qui est une de ces sources, sera traité plus en détail
dans la section suivante.

2.4.1 Interaction avec les roues adjacentes

Les sources d’excitations aérodynamiques les plus étudiées dans le cadre de réponse forcée au
sein d’une turbomachine sont les sources provenant de 'interaction entre deux roues adjacentes
en mouvement relatif. Il est possible de classer ces sources en trois catégories. Pour chaque
catégorie, une description générale est faite avant de se focaliser sur le fan :

e Interaction de sillage. Les sillages sont des zones de pertes en aval des aubes qui sont
transportées par 1’écoulement jusqu’a la roue suivante. Les roues étant en mouvement
relatif, les sillages sont défilant et génerent des efforts périodiques sur la roue aval. La
figure 1.10 illustre 'interaction de sillage sur un compresseur. Ces excitations sont d’ordre
moteur élevé (High Engine Order en anglais) dans la mesure ou ’harmonique d’excitation
est directement liée au nombre d’aube des roues amonts. Cette source d’excitation est
présente durant tout le fonctionnement du moteur. Le fan étant le premier étage du moteur,
il n’est pas soumis a cette excitation. Cependant, les sillages des aubes du fan sont sources
d’excitation des OGV.

e Interaction potentielle. Lorsque la distance inter-roue est faible, les effets potentiels induits
par les aubes de la roue avale peuvent étre percus par la roue située a I'amont. Ces effets
potentiels créent aussi une excitation d’ordre élevé comme dans le cas précédant. Le fan
est susceptible de percevoir ce type d’excitation.

e Dissymétrie azimutale. La présence de bras structuraux dans le flux secondaire entraine
une dissymétrie de ’écoulement. Les géométries des aubes des OGV sont congues afin de
minimiser les pertes liés a ces bras structuraux. Leur géométrie évolue donc en fonction de
leur position azimutale dans la roue. Il s’en suit qu’une distorsion apparait et peut entrainer
une excitation sur le fan via des effets potentiels. La nacelle peut elle aussi étre asymétrique
pour des raisons d’encombrement. Méme si I’entrée d’air n’est pas a proprement parler une
roue, sa dissymétrie entraine aussi une distorsion azimutale de 1’écoulement percue comme
source d’excitation par le fan en rotation.

2.4.2 Distorsion d’ingestion de couche limite

Les configurations de type BLI permettent d’améliorer le rendement propulsif global d’un
avion. L’idée est de placer le systéme propulsif sur le fuselage de 'avion afin d’absorber la
couche limite de celui-ci. Le concept est connu depuis les années 50 cependant de nombreuses
zones d’ombres persistent sur le véritable gain associé & ces configurations [73]. L’évaluation du
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98500

FiGURE 1.10 — Excitation liée aux sillages de roues adjacentes au sein d’un compresseur illustrée
par des contours d’entropie [88].

Figure [.11 — Exemple de distorsion en amont du fan générée dans une configuration BLI
(contour de nombre de Mach) [52].
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compromis poussée trainée est difficile dans cette configuration tres intégrée. De plus, ces confi-
gurations entralnent une distorsion spécifique qui impacte principalement le fan et nécessitent
un ajout de masse afin de rendre la structure plus robuste. La présence de la couche limite mene
a une zone de faible vitesse générant des efforts instationnaires sur les aubes du fan. Il est aussi
possible qu’une distorsion d’angle apparaisse en amont du fan comme l'illustre la figure 1.11. Les
premieres études de réponse forcée dans le cadre d’une distorsion d’ingestion de couche limite
ont été menées par Bakhle [4, 5]. Les auteurs montrent notamment que leur fan est capable
d’endurer un cycle de vie complet du moteur.

2.4.3 Décollement de manche sous vent de travers

Le décollement de manche est un phénomene bien connu des motoristes. Il intervient dans
les phases proches du sol en présence de vent de travers. Colin [18] a notamment étudié la
modélisation de ce phénomene. Lorsque le débit du moteur varie, trois phénomeénes physiques
différents sont rencontrés :

e A faible débit, I’écoulement contourne le bord d’attaque de la nacelle ce qui entraine un
gradient de pression adverse, qui s’oppose a ’écoulement dans la couche limite. Si ce
gradient de pression est suffisamment fort, il peut renverser ’écoulement et provoquer le
décollement de la couche limite. Ce décollement implique une chute de pression totale sur
une partie conséquente du plan fan.

e A débit modéré, 1’écoulement recolle et est homogene au sein du plan fan. Ce recollement
est possible car la position du point d’arrét de la nacelle est modifié par 'augmentation
du débit.

e A fort débit, I’écoulement accélére au-dela du mach sonique, ce qui entraine ’apparition
d’une onde de choc. L’interaction de ce choc avec la couche limite méne a un décollement
supersonique. Les niveaux de pertes de pression totale sont alors beaucoup plus élevés que
ceux issus d'un décollement a faible régime. Le design de la nacelle est effectué pour que
ce phénomene n’intervienne pas dans la plage de fonctionnement du moteur.

Les phénomenes de décollement de manche sont d’autant plus présents que les nacelles sont
courtes. En effet, des nacelles de tailles réduites ont des rayons de courbures plus faibles ce qui
entraine des gradients de pression adverses plus élevés. Cela a pour conséquence de faire décoller
la couche limite plus facilement. La figure 1.12 illustre la distorsion en pression totale d’un décol-
lement subsonique 1ié & la présence de vent de travers obtenu numériquement par Sadoudi [76]. 11
montre notamment qu’il existe une forte interaction entre le fan et le décollement de manche. Le
fan travaille davantage dans la zone décollée et apporte donc localement plus d’énergie au fluide
ce qui permet de I'accélérer. Cette accélération peut potentiellement aider les couches limites de
la nacelle a résister aux gradients de pression adverses. Le fan a donc tendance a faire recoller
la manche. De plus, la forme du décollement est aussi fortement impactée par la présence du
fan comme le montre la figure 1.12. Il est donc primordial de modéliser le fan afin de capter les
débits menant au décollement /recollement de manche.

Lors des phases de décollage ou d’atterrissage la nacelle peut se trouver sous forte incidence.
Dans le cas de nacelle courte, cette forte incidence peut provoquer un décollement tres similaire
a celui décrit dans le cadre du vent de travers [13].
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F1GURE 1.12 — Illustration de la distorsion en pression totale pour 25kts de vent de travers [76].

FIGURE 1.13 — Illustration d’un vortex de sol (©Peter Thomas 2005).

3 Le vortex de sol

Le vortex de sol, illustré figure 1.13, est aussi une source d’excitation aérodynamique du fan.

En effet, il entraine un chute de pression totale ainsi qu’une distorsion d’angle. Il s’agit d’un

phénomene étudié depuis les années 50, dont les premieeres études sont dues a Rodert et Garret

[75]. Leur travail concerne 'ingestion de débris entrainée par le vortex de sol. De nombreuses

études ont alors suivies. Les recherches de De Siervi et al. [20] ont notamment permis une

meilleure compréhension physique du phénomeéne. Plus récemment, Murphy [62] a réalisé une

étude expérimentale complete sur le vortex de sol. Sa theése comporte I'une des premieéres études

permettant d’obtenir des résultats quantitatifs sur le vortex de sol. Si ce phénomeéne a fait 'objet

de nombreuses investigations, on notera que peu d’études traitant de son impact sur la réponse

vibratoire des fans ont été réalisées. A notre connaissance, seulement deux articles abordent

cette problématique [23, 31].



24 CHAPITRE I. PROBLEMATIQUE DE REPONSE FORCEE DU FAN SOUS INGESTION DE VORTEX

T—-— v Edge of sucked streammbe

¥ ./
Edge of sucked streamtube T /=TT =TT == = e
— - — - ~ o .
:___ _—_h""H___ i Intake outer — T -‘\..\
— ] surface — - &
— - * ~ / —_—— b 5
—- e f. U )
P —= = -
— U. P —
L, |U. —_ INIERNALFLOW —-—-—-—-—- . IDI
= -
Vi —
—_— ra JR———
= -7 ——
- = & r
- - —= Ground plane
g - — e Ingested vortex [
" EXTERNAL FLOW !
(a) Sans présence du sol (b) En présence du sol

F1GURE 1.14 — Illustration de tube de courant [62].

3.1 Formation du vortex de sol
3.1.1 Critére de formation du vortex de sol

Les auteurs qui ont étudié les mécanismes de formation des vortex mettent en avant que
la présence d’un point d’arrét au sol est nécessaire a la création du vortex. La présence de ce
point d’arrét peut directement étre reliée a la taille du tube de courant et a la garde au sol du
moteur considéré. Les figures I.14a et 1.14b illustrent respectivement un tube de courant sans
et avec présence du sol. Si le tube de courant est assez grand pour intersecter le sol, un point
d’arrét apparait. La taille du tube de courant peut étre reliée au rapport entre la vitesse dans
I'entrée d’air et la vitesse a l'infini amont. En effet, I’équation de la conservation de la masse
entre I'infini amont et une coupe au sein de la nacelle, indicé par 7, donne :

= 1.2
Si pooUoo ( 7)

ol Sy représente la surface du tube de courant, U la vitesse et p la masse volumique. Si on
considere notre écoulement incompressible, on peut alors définir le rapport de vitesse U* par :

U* = =
U Si

(L.28)

Dans les phases de décollage cette quantité U* est généralement supérieure a 1. Lorsque
I’avion est a l'arrét, juste avant le décollage, et que le vent ambiant est nulle ce rapport tend
vers l'infini. Le taille du tube de courant est alors infinie. Afin de mettre en avant la présence
d’un point d’arrét, qui apparait lorsque le tube de courant intersecte le sol, il est nécessaire de
confronter ce rapport de vitesse U* avec la distance entre la nacelle et le sol. Cette distance peut
étre caractérisée par H, la distance entre 'axe du moteur et le sol que 'on adimensionne par
la diametre D;. Les deux parametres sans dimension U* et H/D; sont donc les grandeurs qui
permettront de caractériser la présence ou non du vortex.
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F1GURE 1.15 — Relation entre rapport de vitesse et garde au sol adimensionnée faisant apparaitre
les limites de formation de vortex (symboles pleins représentent une donnée ot aucun vortex est
détecté, symboles vides représentent une donnée ot un vortex est observé)[62].

La figure 1.15 résume les différentes limites d’apparition et les différents expériences réper-
toriées par Murphy [62] dans un diagramme U* en fonction de H/D;. Les limites, bien que
différentes d’une étude & une autre, suivent la méme tendance. Plus le rapport H/D; est élevé,
plus 'apparition du vortex arrive pour un rapport de vitesse U* élevé. Certains vortex semblent
apparaitre en dessous de la limite. Le rapport de vitesse est évalué a 'aide de U, cependant
Murphy [62] explique qu’il est plus pertinent d’utiliser une moyenne de la vitesse infinie amont
U, dans la mesure ol cette valeur contient les pertes de vitesse liées & une éventuelle couche
limite. D’aprés Murphy, cette correction permettrait d’améliorer la correspondance entre les
points de mesure et les limites d’apparition du vortex.

L’augmentation du taux de dilution entraine une augmentation du diametre moteur. Les fu-
tures configurations du type UHBR seront donc caractérisées par de grands diametres. De plus,
dans une configuration classique d’installation motrice sous aile, 'augmentation du diameétre
moteur entraine une diminution de la garde au sol. La tendance est donc a la diminution du
rapport H/D;. Or les considérations géométriques exposées ci-dessus permettent de mettre en
avant que plus le rapport H/D; est faible, plus le rapport de vitesse critique est lui aussi faible et
donc plus la plage de fonctionnement oti le vortex apparait est grande . Les problématiques liées
a l'ingestion de vortex seront donc présentes dans le développement des nouvelles configurations
de turboréacteur.

La seconde condition a la formation de vortex est la présence de vorticité. Celle-ci peut
étre qualifiée d’ambiante lorsque qu’elle est indépendante de la présence du moteur (la présence

2. Notons tout de méme qu’afin d’améliorer le rendement propulsif les nouvelles générations seront caractérisées
par des vitesses plus faibles. Il s’en suit que les rapports de vitesses U* = U; /Us en jeu seront aussi plus faibles.
Cependant cette diminution est négligeable comparée & celle du rapport H/D;
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F1GURE 1.16 — Résultat CFD d’un calcul en vent de travers avec condition de glissement sur
I'entrée d’air et le sol [87].

d’une couche limite atmosphérique par exemple). De Seirvi [20] a montré a 'aide d’'un montage
expérimental comprenant deux entrées d’air dans un tunnel hydrodynamique qu’il est possible
d’obtenir un vortex sans aucune vorticité ambiante. Dans ce cas, il existe tout de méme une
source de vorticité, provenant de l’entrée d’air. Ainsi la vorticité peut provenir de la nacelle
(cf 3.1.2) ou encore d’une couche limite liée & l'aspiration créée par le moteur. De plus, 'étude
numérique de Trapp et Girardi [87] montre que si aucune source de vorticité n’est présente,
I’écoulement converge vers le point d’arrét mais n’entre pas en rotation, comme lillustre la
figure 1.16. Ces résultats ont été obtenus a 'aide de calculs RANS (Reynolds Averaged Navier-
Stokes) en appliquant des conditions de glissement sur I’entrée d’air et le sol.

Jermy et Hua [41] ont étudié I'influence du taux de turbulence sur la limite d’apparition du
vortex de sol. Ils ont remarqué que plus le taux de turbulence est élevé, plus le vortex apparait
pour des valeur de U* faibles. Ils expliquent ce phénomeéne par un effet mémoire du vortex
(phénomene d’hystérésis). Considérons que la vitesse se décompose en une grandeur moyenne
U et une grandeur fluctuante uo,. Le vortex peut se former si de la valeur instantanée des

. . . U; *
Ui .
fluctuations de vitesse entraine 5—* it

U.
Uoo+too
la disparité des limites d’apparition présente sur la figure 1.15.

L’effet mémoire fait que malgré les variations de

< U’ .., le vortex reste en place. Ce phénomene peut aussi expliquer

vitesse, qui font que it

3.1.2 Meécanismes de formation

Les mécanismes de formation de vortex en présence du sol ne sont encore aujourd’hui que
trées peu compris. L’étude qui apporte le plus de réponse sur la compréhension physique des
mécanismes de formation du vortex est I’étude de De Seirvi dans laquelle il décrit deux mé-
canismes [20]. Le premier est l'intensification de la vorticité liée & I’étirement des filaments de
vorticité. Il est a l'origine de 'apparition des vortex dans des conditions de vent de face. Le
second mécanisme est lié a I’évolution de la circulation le long de I’entrée d’air. Le vortex créé
au sol fait parti d’un systéme de vortex comprenant un vortex de contournement (trailing vortex
en anglais) provenant d’un décollement qui apparait sur la partie externe de 'entrée d’air. Ce
second mécanisme est dominant dans des conditions de vent de travers. Ces deux mécanismes
sont détaillées dans les paragraphes suivants.
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FIGURE 1.17 — Etirement d’un filament de vorticité au cours du temps (t4 < tp < t¢) [20].

Cas avec vent de face

En condition de vent de face, ou méme sans vent (U* = oo), le mécanisme qui est a l'ori-
gine de la formation du vortex de sol provient de 'intensification de la vorticité. A 1'aide d’une
étude théorique basée sur une approche d’écoulement secondaire De Siervi et al. [20] illustrent
ce phénomene par I’étirement d’une ligne de vorticité. En effet, en considérant un écoulement
incompressible, non visqueux et sans force volumique on peut montrer qu'un filament de vor-
ticité est toujours composé des mémes particules fluides. Si dl est la taille d’une ligne matériel
infinitésimale qui coincide avec un filament de vorticité alors le rapport entre la taille de cette
ligne matériel et la vorticité est constante au cours du temps :

w(t1)  w(te)
Sl(t1)  Ol(to)

(1.29)

Il s’en suit que ’étirement du filament, c’est a dire une augmentation de 61, entraine I’aug-
mentation de la vorticité w. La figure [.17 illustre cet étirement et donc I'augmentation de
vorticité dans le cas d’un moteur fonctionnant proche du sol.

Ce mécanisme qui est assimilé au vent de face est aussi présent lors des conditions de vent
de travers. Ce phénomene ne fait que transporter de la vorticité, mais n’en crée pas. Il est donc
nécessaire d’avoir une source de vorticité.

Cas avec vent de travers

Lorsque le rapport de vitesse U* est faible le tube de courant n’est pas en contact avec le sol.
Il n’y a alors pas de point d’arrét et aucun vortex de sol. En condition de vent de travers, De
Seirvi [20] a observé deux vortex contra-rotatifs sur la partie extérieure de 'entrée d’air comme
I'illustre la figure 1.18. Ces deux vortex, appelés vortex de contournement, ont une intensité com-
parable. Lorsque U* augmente (moins de vent de travers ou plus de débit dans l'entrée d’air),
le tube de courant intersecte le sol. Il s’en suit que vortex le plus bas disparait et un vortex
de sol se forme comme lillustre la figure 1.18. Il est important de noter que la présence du
vortex de sol en condition de vent de travers s’accompagne forcément de la présence d’un vortex
de contournement : les deux vortex sont liés. De Siervi explique la présence de ce vortex de
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Fi1GURE 1.18 — Différents tubes de courant en fonction du rapport de vitesse U* en condition de
vent de travers (90°) [20].
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contournement en considérant I’évolution de la circulation le long de 'entrée d’air [20]. Il avance
que la circulation en aval du plan d’entrée de la nacelle est un ordre de grandeur inférieur a la
circulation présente juste en amont du plan d’entrée qui est dii a la présence du vortex de sol.
Il en conclut que pour équilibrer ces circulations, la présence d’un vortex de contournement de
circulation comparable au vortex de sol est nécessaire.

Afin de comprendre le mécanisme de formation de vortex en conditions de vent de travers
Trapp [87] a effectué une étude numérique (calculs RANS) en appliquant différentes conditions
limites sur ’entrée d’air et sur le sol. Les couches limites, caractérisées par la présence de vorticté,
sont présentes uniquement lorsqu’une condition d’adhérence est utilisée. Avec des conditions de
glissement sur I’ensemble des parois aucun vortex n’est alors observé (cf figure 1.16). Ce résultat
confirme que la présence de vorticité est nécessaire a la formation du vortex de sol. Lorsqu’une
condition de glissement est appliquée au sol et une condition d’adhérence est appliquée a la
paroi de I’entrée d’air un vortex est observé. Dans ce cas, le vortex est alimenté par la vorti-
cité provenant de la nacelle. La circulation associée au vortex est méme plus élevée que celle
atteinte lorsque la condition d’adhérence est appliquée sur ’ensemble des parois. Cela traduit
que l'intensité du vortex est davantage dominée par la vorticité provenant de la nacelle que par
celle provenant du sol. Il semblerait méme que le sol joue un role dissipatif étant donné que la
circulation est plus faible lorsque la condition d’adhérence est appliquée au sol.
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3.2 Comportement du vortex de sol
3.2.1 Comportement du vortex en condition de vent de face

Dans son étude expérimentale, Murphy [62] a étudié I'influence du rapport de vitesse U* sur
Iintensité du vortex dans des conditions de vent de face. Celle-ci peut étre retranscrite par la
circulation I' :

T = fc w.dl (1.30)

ol dl représente un élément de longueur du contour fermé C. Le plus souvent, la circulation est
adimensionnée par des grandeurs associées a la configuration étudiée :

(L31)

L’étude de Murphy a permis de mettre en avant un comportement auto-similaire du vortex
de sol. La figure 1.19 illustre ’évolution type de la circulation I'* en fonction de U*. Un rapport
de vitesse élevé entraine un vortex de faible intensité. Plus le rapport de vitesse diminue, plus
I'intensité du vortex augmente jusqu’a atteindre un maximum. L’intensité diminue alors jusqu’a
ceque U* =U*

oits Valeur a laquelle le vortex disparait. La variation de la circulation traduit une

compétition entre deux mécanismes : la taille du tube de courant intersectant le sol et le niveau
de vorticité ingéré. Pour un faible vent, le tube de courant a une taille conséquente mais la
vorticité de la couche limite est faible. Lorsque Uy, augmente, la vorticité dans la couche limite
devient plus forte ce qui entraine un vortex plus intense. Par contre, une augmentation de Uy
entraine une diminution de la taille du tube de courant qui intersecte le sol et donc un vortex plus
faible. Le maximum traduit donc une configuration ou le vent est assez fort pour posséder une
forte vorticité dans la couche limite, tout en ayant une partie conséquente du tube de courant qui

intersecte le sol. Ce comportement semble se répéter pour ’ensemble des cas étudiés par Murphy.

*

az €6 U™ par sa valeur donnant le maximum de

En normalisant I'* par sa valeur maximale I’

circulation U* = Murphy fait ressortir un comportement autosimilaire, illustré figure 1.19. En

max
effet, les différentes configurations (différentes distances au sol et différentes tailles de couche
limite atmosphérique) retranscrivent une évolution quasiment identique. Cette auto similarité

est la base du modele prédictif de circulation que Murphy a développé [62].

L’étude de Murphy a permis de compléter les cartographies d’apparition de vortex (cf 1.16)
en ajoutant une information relative a l'intensité du vortex (I'*). Cette nouvelle cartographie,
illustrée figure 1.20 permet de mettre en évidence les zones ou le vortex risque d’étre le plus
néfaste pour le moteur. Pour un rapport h/D; (ot h est la plus petite distance entre le sol
et la nacelle et D; le diametre au point le plus avancé de la nacelle), on y retrouve 'informa-
tion illustrée figure 1.19, c’est a dire que le maximum d’intensité est atteint proche de la limite
d’apparition du vortex. La région 3 illustrée sur ce graphique traduit la zone entre 'apparition
du vortex et son maximum d’intensité. L’autre principale information apportée par cette car-
tographie est I'influence du rapport entre la garde au sol et le diameétre. Deux comportements
sont observés. Le premier, décrivant la région 1, est traduit par une diminution de l'intensité du
vortex lorsque le rapport h/D; diminue. Le second, décrivant la région 2, est a l'inverse traduit
par une augmentation de l'intensité lorsque le rapport h/D; diminue. Il en résulte que les vortex
les plus intenses se trouvent proche de la limite d’apparition et pour de faibles distances au sol.
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FIGURE 1.19 — A gauche : Evolution de la circulation adimensionnée I'* en fonction du rapport
de vitesse U* dans un cas de vent de face. A droite : Illustration du comportement auto-similaire
de l'intensité du vortex de sol [62].

20 N

I": 0.00 0.08 0.16 0.24

15

» 8
u\ .
o~ 10T hoth line
~ . gl

5 . .

r
Vortex/ No-vortex line NO VORTEX
0 ] L L I
0.2 0.25 0.3 0.35 04
/D !

F1GURE 1.20 — Cartographie d’apparition du vortex de sol et intensité du vortex [62].
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FIGURE 1.21 — Evolution de la circulation adimensionnée I'* en fonction du rapport de vitesse
U* dans des cas de vent de face (pointillé) et vent de travers (trait plein) pour deux gardes au
sol [62].

3.2.2 Comportement du vortex en condition de vent de travers

Le comportement du vortex en condition de vent de travers est similaire a celui en condition
de vent de face. L’influence de U* et de h/D; sur I'* en vent de travers est proche de celle en
vent de face comme l’illustre la figure de gauche 1.21. En effet, l'intensité du vortex augmente
lorsque le rapport des vitesses diminue jusqu’a 'atteinte d’un maximum, puis diminue fortement
avant de disparaitre (la diminution n’est pas illustrée pour le cas h/D; = 0.25 car les valeurs
de U™ inférieur & 5 n’ont pas été étudiées). On note aussi qu'un rapport h/D; faible entraine
un vortex intense (ce qui est similaire au comportement en condition de vent de face dans la
région 2, cf figure 1.20). La principale différence réside donc dans 'intensité du vortex. Celle-ci
est largement supérieure dans les conditions de vent de travers que dans les conditions de vent
de face. Ce résultat laisse entendre que c’est dans les conditions de vent de travers que le vortex
a potentiellement le plus d’impact.

3.2.3 Comportement instationnaire

Secareanu [78] a effectué une caractérisation instationnaire du vortex de sol en conditon de
vent de face a I'aide de calculs numériques LES (Large Eddy Simulation) et de techniques expé-
rimentales telles que la PIV (Particle Image Velocimetry) et LDV (Laser Doppler velocimetry).
Une tres bonne cohérence est obtenue entre numérique et expérimental concernant la description
du champ moyen de vitesse, mais elle I’est beaucoup moins concernant les fluctuations de vitesse.
Il est aussi mis en avant que la dynamique du vortex peut étre caractérisée par les fluctuations de
la vitesse axiale proche du sol donnant un nombre de Strouhal de St = f.D;/U; = 0.06. Karlsen
[42] caractérise les fréquences dominantes au sein d’un vortex & ’aide d’une étude numérique
LES. Il met en évidence des nombres de Strouhal entre 1072 et 1073. Murphy observe aussi
des fluctuations au sein du vortex, notamment la circulation et la position au sol du vortex,
cependant aucune analyse temporelle n’est réalisée dans son étude.

Wang et Gursul [92] ont aussi étudié les caractéristiques instationnaires du vortex de sol
en condition de vent de travers a I’aide de mesures PIV. Ils ont montré que le vortex avait un
mouvement sinueux similaire au mouvement des tourbillons marginaux présents en extrémité de
voilure. La zone d’impact du vortex décrit une ellipse portée par ’axe du vent de travers ce qui
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Computed Measured
45- Ambient
2-knot | knot HW, Negligible 45-knot

HW, 45°| no cross head and HW, no
Mode cross wind wind cross wind | cross wind
1F/1EO 1 1 1.8 1
2F2EO 6 1 3.5 1
1T/4EO 2 1 1.4 1
MS5/TEO 15 1 2 1

F1GURE 1.22 — Comparaison calculs/essais de la réponse vibratoire en présence de vortex ("2-
knot" and "Ambiant wind") et sans présence de vortex ("45 knots HW") [23].

est cohérent avec ce que Murphy a observé. De plus, la caractérisation temporelle de la position
du vortex et de son intensité ont permis de mettre en avant une plage de fréquence similaire a
celle observée par Karlsen [42].

3.3 Réponse forcée en présence du vortex de sol

A notre connaissance, seulement deux articles traitent de la réponse forcée liée a l'ingestion
de vortex de sol. La premiere étude a été réalisée par di Mare et al. [23] sur un fan d’une
configuration typique de moteur a fort taux de dilution. Leur travaux consistent a reproduire
numériquement les niveaux observés expérimentalement. Leur modele numérique est basé sur
une approche RANS et une modélisation linéaire de la structure. La figure 1.22 illustre une
comparaison calcul/essai des niveaux de réponse obtenus pour 4 modes : 1F, 2F, 1T et M5.
Les niveaux sont normalisés par ceux observés sans vortex (pour un vent de face de 45kts). Les
auteurs mettent en avant expérimentalement que la présence d’un vortex de sol entralne une
forte augmentation des niveaux vibratoires sur les différentes coincidences étudiées (de 1,4 a
3,5). Le modele numérique permet de retrouver 'augmentation du niveau de réponse forcée liée
au vortex méme si des écarts quantitatifs persistent. Un second résultat intéressant de 1’étude
de Di Mare et al réside dans leur étude de la distorsion. L’impact de la présence du vortex sur la
distorsion de ’écoulement est illustré par la répartition radiale des transformées de Fourier de la
pression totale et de 'angle de giration (plusieurs ordres moteurs sont analysés). Ils mettent en
avant que ces analyses ne permettent pas directement d’estimer I'impact du vortex sur le niveau
de réponse forcée. Aucune corrélation n’est possible entre distorsion et niveaux vibratoires. La
forme des modes doit étre prise en compte dans une optique d’estimation des réponses vibratoires
a partie d’une cartographie de distorsion.

Green [31] a lui aussi étudié la réponse forcée en présence de vortex de sol. Son étude se
concentre principalement sur des cas de vent de face. A 'aide d’une modélisation linéaire de
la structure et de calculs RANS, Green montre que le vortex entraine une chute de pression
totale et une distorsion d’angle. Il met en avant que de fortes amplitudes vibratoires loin des
coincidences sont prédites par le calcul. Ces amplitudes sont pilotées par le premier ordre moteur
qui donne de forts niveaux sur les trois premiers modes. Le modele aérodynamique de Green
comporte différentes nacelles (axisymétrique sans sol, nacelle non axisymétrique sans sol et
nacelle non axisymétrique avec sol), le fan et les OGV non axisymétriques. La comparaison
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entre différents calculs de réponse forcée sur plusieurs coincidences lui permet d’isoler 'effet de
chaque composant. Il met en évidence que le vortex est la principale source d’excitation. Malgré
une forte variabilité dans le comportement du vortex, les prédictions numériques d’amplitudes
vibratoires sont relativement en accord avec celles observées durant les essais expérimentaux
disponibles.

Ces deux études mettent en avant le fort impact du vortex sur la réponse forcée du fan.

4 Bilan et objectifs des travaux de theses

Ce chapitre a permis d’exposer la problématique de réponse forcée liée a I'ingestion de vortex.
La complexité de ce phénomene réside dans une interaction fine entre une excitation aérody-
namique particuliere et une réponse dynamique de la structure pouvant faire intervenir des
phénomenes non-linéaires complexes. Compte tenu des tendances actuelles qui visent a dessiner
des moteurs avec des diametres plus grands et des structures plus souples, cette problématique
ne peut plus étre ignorée dans les phases de conception. Les industriels se doivent donc d’étre en
mesure d’estimer les niveaux vibratoires rencontrés dans le cas d’une ingestion de vortex. Ils ont
besoin d’outils fiables afin d’orienter leurs choix de conception sans attendre des essais finaux de
certification pour valider leur géométrie. Un premier objectif de la theses consiste donc a mettre
au point des méthodes numériques permettant ’estimation de la réponse forcée sous ingestion
de vortex. Un second objectif est d’utiliser les résultats obtenus via ces méthodes afin d’amélio-
rer la compréhension physique des mécanismes aéroélastiques en jeu qui sont peu étudiés dans
la littérature. Un effort particulier doit étre mené pour traiter a la fois les aspects aérodyna-
miques, les aspects mécaniques et la communication entre ces deux mondes souvent abordés
indépendamment. De plus, les méthodes mises en place se doivent d’étre compatibles avec des
configurations industrielles réelles permettant leur utilisation au sein des bureaux d’études. Fi-
nalement, & travers I’étude de la réponse forcée sous ingestion de vortex, les travaux de theses
ont aussi pour objectif d’améliorer de fagon plus générale la modélisation de la réponse forcée
afin d’aborder de futurs problématiques telles que la réponse forcée sous ingestion de couche
limite et sous vent de travers avec décollement de manche.

Le prochain chapitre s’applique a décrire les modélisations et les méthodes utilisées durant
ces travaux de these.






Chapitre 11

Modélisation et méthodes
numériques

Ce chapitre présente les différents types de modélisation et les différentes méthodes numé-

riques utilisées dans le cadre de cette these. Il n’a pas pour objectif de décrire exhaustivement

les modélisations et les méthodes numériques pouvant répondre a la problématique. La premiere

partie se concentre sur la modélisation de la structure dans le cadre d’un disque aubagé en rota-

tion. Apres avoir décrit I’équation de la dynamique, une présentation des méthodes de réduction

utilisées dans le cadre de cette these est effectuée. La notion de symétrie cyclique est ensuite

détaillée. Finalement les aspects de modélisation non-linéaire liés au contact aube-disque sont

abordés. La seconde partie traite de la modélisation aérodynamique. Apres avoir rappeler les

équations de la mécanique des fluides, la modélisation RANS est décrite. L’approche de volume fi-

nis est ensuite présentée dans sa formulation ALE (Arbitrary Lagrangian-Eulerian). Finalement,

la déformation de maillage qui est un outil indispensable dans la modélisation aéroélastique est

brievement décrit.
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1 Modélisation de la structure

1.1 Equation de la dynamique d’une roue aubagée

On se place ici dans le cadre d’une approximation par élément finis. Le comportement du
matériau est supposé linéaire. On considére de plus qu’il posséde un amortissement interne
visqueux. La structure est en rotation a la vitesse ) constante. Sous ces hypotheses, il est
possible d’écrire 1’équation de la dynamique linéaire formulée dans le repere tournant de la
fagon suivante [16, 27] :

Mi+ (D +G)x+(K+ N+ Ky(x))x = F+ Fqo (IL.1)

Dans cette équation M est la matrice de masse, D est la matrice d’amortissement, G est la
matrice gyroscopique qui dépend de la vitesse de rotation, K est la matrice de raideur, N
est la matrice d’assouplissement centrifuge qui dépend de la vitesse de rotation. Le vecteur F'
désigne les excitations extérieures, qui peuvent dépendre la vitesse de rotation, et F désigne les
excitations centrifuges qui dépendent aussi de la vitesse de rotation. Le vecteur x représente les
déplacements de chaque degré de liberté. La matrice de raideur géométrique, noté K, correspond
a une rigidification de la structure liée a sa déformation. Cette matrice dépend de la contrainte
au sein de la structure et donc du vecteur déplacement . Afin de déterminer la matrice K, les
déplacements et les efforts sont séparés en une composante statique, indicée 0, et une composante
instationnaire, indicée *, comme l'illustre ’équation II.2.
{ = $00+ v (I1.2)
F =F +F*
L’hypothese est ensuite faite que la matrice K, ne dépend que du déplacement statique dans la
mesure ou le déplacement instationnaire est relativement faible devant le déplacement station-
naire dans une configuration de roue aubagée. La détermination de cette matrice passe donc par
la résolution de I’équation statique non-linéaire II1.3.

(K+ N+ K, (2°)2° = F* + Fy (IL.3)

La matrice de raideur géométrique peut alors étre utilisée dans ’équation de la dynamique
présentée équation II.1 obtenue en utilisant les relations I1.2 et I1.3.

Mi* + (D + G)i* + (K + N + K,(x))a* = F* (IL.4)

Khader et Loewy [43] ont étudié I'impact des effets gyroscopiques sur la réponse forée d’une
roue aubagée montée sur un arbre flexible. Ils ont montré que les forces de Coriolis avait un effet
non négligeable sur certains modes qui se couplent avec I’arbre. Charleux [16] a montré que les
effets gyroscopiques avaient peu d’influence dans la mesure ou la flexibilité de I’arbre n’était pas
prise en compte. Dans le cadre de cette these, on se place sous cette hypothese. Les matrices KC,
N et K, sont regroupées dans la notation K et les indices * sont supprimés afin de simplifier les
notations. Finalement, ’équation de la dynamique linéaire pour une roue aubagée en rotation
sera résumée dans cette étude par I’équation suivante :

Mi+ Di+ Ko = F (IL5)
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1.2 Méthode de réduction

La complexité des géométries utilisées au sein d’une turbomachine nécessite de les mailler
tres finement, ce qui engendre un tres grand nombre de degrés de liberté. La résolution directe
de ’équation de la dynamique sur le modele éléments finis complet entraine un cotit de calcul
prohibitif dans le cadre d’une conception. Il existe cependant des méthodes de réduction, parfois
appelées méthodes de synthése modale [7, 9] ou méthode de condensation [34], qui permettent de
réduire la taille du probleme considéré, et donc le temps de calcul, tout en gardant la meilleure
précision possible. De nombreuses techniques ont été développées dans ce but depuis les années
soixante [85].

1.2.1 Démarche des méthodes de réduction

1’idée des méthodes de réduction est donc de diminuer la taille du probleme en projetant
I’équation du mouvement sur une base réduite. Pour cela on utilise une matrice de passage P
qui differe selon les méthodes employées.

x = Pq (I1.6)
L’équation IL.7 représente I’équation de la dynamique projetée dans la base réduite.
M.+ D,.¢+ K,.q=F, (I1.7)

La matrice de masse réduite M,, la matrice d’amortissement réduite D,., la matrice de raideur
réduite K, et le vecteur d’effort réduit F. sont détaillés équation I1.8 et s’expriment donc a ’aide
de la matrice de passage P.

M, =PTMP
D,=PT'DP

" I1.8
K, =PTKP (IL8)
F.=P'F

1.2.2 Réduction modale

La syntheése modale est probablement la méthode de réduction la plus utilisée. Elle consiste
a déterminer les modes propres de la structure a I'aide de la résolution du probléme conservatif,
c’est a dire sans amortissement D = 0, et homogene, c’est a dire sans effort extérieur F' = 0.
Elle passe donc par la résolution du probleme aux valeurs propres exposé équation I1.9.

(K - w2M) =0 (IL.9)

Les valeurs propres w représentent les pulsations propres du systeme et les vecteurs propres ¢
représentent les modes propres de la structure. La matrice de passage, que l'on notera ici ® est
alors construite avec les vecteurs propres de la structure. Le déplacement x s’exprime alors a
I’aide de la base modale ® et les coordonnées généralisées ¢ :

z = Pq (11.10)
U =0T M
Jé] =&TDd
. oK (I1.11)

fag,i — <I>TF



1. Modélisation de la structure 39

Tt

(a) Structure principale. (b) Séparation en 7 sous-structures.

Fi1GURE II.1 — Illustration de la sous-structuration d’une disque aubagé.

Dans la base modale, la matrice de masse généralisée i et la matrice de raideur généralisée y sont
diagonales. La matrice d’amortissement généralisée [ est elle aussi diagonale sous ’hypothese
de Basile [38]. En considérant que les efforts F' sont indépendants du mouvement, ’équation de
la dynamique revient a ngg équations modales indépendantes ol ngq; représente le nombre total
de degrés de liberté. L’équation I1.12 illustre cette équation modale pour le mode i .

Wi + Bidi + viti = fag,i (I1.12)

En introduisant la pulsation propre w; et le coefficient d’amortissement modal &; ’équation
I1.12 conduit a I’équation II.15.

2 _ i
Wiy = — 11.13
C ( )
g =L (IL.14)
213 w;
) S, 1
Gi + 2&wigi + wi ¢ = Efag,i (IL.15)
7

Toutes les équations modales étant découplées, la richesse de la base retenue correspond
donc au nombre de modes retenus. Dans certaines conditions comme dans le cas d’une réponse
a la résonance, il peut étre suffisant de ne garder qu’un seul mode, ce qui revient a la résolution

d’une unique équation scalaire du second ordre.

1.2.3 Méthode de Craig et Bampton

La méthode de Craig et Bampton [19] appartient aux méthodes de sous-structuration. L’idée
de ces méthodes est de séparer le probleme en plusieurs sous probléemes. La structure globale
est alors séparée en N sous-structures. Pour chaque sous-structure, la matrice de masse m,
la matrice de raideur k et le vecteur des déplacements sont réordonnés afin d’isoler les degrés
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de liberté intérieurs (indicés I) et les degrés de liberté frontieres (indicés ¥) qui se situent a
I'interface des sous-structures. Dans le cadre d’un disque aubagé, il est commun de considérer
le disque et les aubes comme différentes sous-structures comme c’est illustré sur la figure II.1.
Les matrices associées a une sous-structure sont donc de la forme :

P ks ksr
ks krr
m o= | (IL.16)
iy g
Ty ]
x fry
L xI

De nombreuses méthodes de réduction basées sur la sous-structuration sont étudiées depuis
plusieurs dizaines d’années. Philippe [71] résume les méthodes les plus utilisées dans sa these.
Ici on se concentre uniquement sur la méthode de Craig et Bampton [19]. Sa facilité de mise en
oeuvre et sa stabilité numérique en font une méthode de référence tres utilisée dans le milieu
industriel. La premiere étape de la méthode consiste a calculer les modes propres de chaque
sous-structure en considérant les degrés de libertés frontiere fixes (zx; = 0) et en conservant
les autres conditions limites. Ces modes sont appelés les modes internes de la sous-structure
et s’obtiennent en résolvant le probléme aux valeurs propres associé & I’équation I11.17. Seule
une partie des modes est conservée afin de réduire la taille de la matrice. La matrice tronquée,
composée des modes internes retenus, est notée ¢,

myr@T + krrer =0 (I1.17)

La seconde étape consiste a calculer les modes statiques, noté ¢s, en résolvant un probleme
statique ou seule la matrice de raideur intervient. Un déplacement unitaire est fixé successivement
a chaque degré de liberté frontiére tout en encastrant les autres degrés de liberté frontieres. Le
probleme statique a résoudre qui en résulte est donné par 1’équation II.18.

k k I F
vy RnI D by (IL18)

krs kir| | s 0
Fx, représente les efforts résultant des déplacements unitaires imposés sur les degrés de liberté
frontieres et Iy la matrice identité de taille égale au nombre de degré de liberté frontiere. La

seconde ligne de ce systéme permet d’isoler les modes statiques afin de les exprimer en fonction
des raideurs comme l’illustre I’équation II1.19.

¢s = —kikry (I.19)

Finalement, pour la sous-structure (i), la matrice de passage notée p) g'exprime via Péquation

I1.20.
‘ (1) I (@) oo
2 = l "”(Ei) ] — l . ?@] l x(Ei) ] = pWql® (IL.20)
Ty bs” Oy ar

Les coordonnées généralisées de la base réduite ¢(?) sont alors composées des coordonnées gé-
(4)

néralisées associées aux modes internes retenus ¢;’ ainsi que l’ensemble des degrés de liberté
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frontiere qui sont conservés dans la base physique xg). L’équation II.21 illustre la matrice de

passage globale P dans le cas de deux sous-structures indicés (V) et (2.

ey o) P [ s
=] =10 ¢ o ||dq" |=Pq (I1.21)
I (R B

En appliquant les relations présentes équation I1.8 il est alors possible d’expliciter les matrices

M, et K,. w7 o7
ms ms

ms
My=|m{ m® o (I1.22)
mg?) 0 mgz)
ks 0 0
K.=10 &Y o (I1.23)
o o0 k2

Les termes my, et k- sont diagonaux par construction. Le couplage entre les deux sous-structures
intervient via la matrice de masse comme l’illustre les termes extra-diagonaux mg de la matrice
M,. La taille de la base réduite dépend directement de la troncature des modes contraints effec-
tuée sur chaque sous-structure, mais dépend aussi du nombre de degrés de liberté aux frontieres.
Une troncature importante de la base interne de chaque sous-structure permet d’obtenir de tres
bons résultats sur les premiers modes de la structure totale. Il peut étre intéressant de sélec-
tionner le nombre de modes conservés d’une sous-structure selon son role dans le comportement
dynamique de la structure totale [54]. Par exemple, pour un disque aubagé il est commun de
garder un nombre de modes internes pour les sous-structures associées aux aubes plus important
que le nombre de mode associé au disque dans la mesure ou les aubes sont plus souples. Cette
méthode comporte aussi ’avantage de garder des degrés de liberté dans le domaine physique, ce
qui peut se révéler tres utile pour traiter des problemes de contact dans la mesure ou les lois de
contact s’expriment facilement dans le domaine physique comme nous le verrons plus tard.

1.3 Symétrie cyclique

Les structures a symétrie cyclique sont définies par un secteur de base répété N fois par
rotation angulaire, jusqu’a se refermer sur elles-mémes. Elles sont donc composées de N secteurs
Sk tous identiques au secteur de référence Sy & une rotation d’angle o = QW“ prés comme lillustre
la figure I1.2. Ces structures possedent des propriétés de symétries cycliques qui permettent de
réduire la taille du probleme de dynamique linéaire en exprimant le champ de déplacement sur
les secteurs S uniquement en fonction du secteur de référence Sp.

1.3.1 Propriétés des structures a symétrie cyclique

Toutes les grandeurs mécaniques considérées (déplacements, contraintes, efforts...) sont pé-
riodiques et peuvent donc étre décomposées en série de Fourier complexe par rapport a la variable
angulaire 6 a chaque instant comme lillustre ’équation I1.24 pour le champ de déplacement x
exprimé dans le repere cylindrique (r, 0, ).

+o0
x(r,0,z,t) = Z xp(r, z,t)ejhe (I1.24)

h=—o00
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F1GURE II.2 — Illustration d’une structure a symétrie cyclique.

Les coefficients de Fourier xj, sont ici complexes. Il est possible de regrouper certains coefficients
de Fourier en utilisant le changement de variable suivant : h = pN +n avec n =0,.., N — 1 [90].
Ce regroupement permet de faire apparaitre une somme sur l'indice n que ’on nomme nombre
a diametre comme lillustre ’équation 11.25.

N—-1 +oco
x(r,0,z,t) = Z Z xpN+n(r,z,t)ej(pN+")9 (I1.25)

n=0 p=—o00

En introduisant z.,,, le déplacement selon le nombre & diameétre n, via 1’équation I1.26, il est
possible d’exprimer le déplacement réel comme une somme de N déplacements :

+00
Tn(r,0,z,t) = Z TpN4n (T, z,t)ej(pN+")9 (11.26)
p=—00
N-1
x(r,0,z,t) = Z (1,0, 2,1) (I1.27)
n=0

Le déplacement du nombre a diametre n s’exprime donc comme une somme infinie faisant inter-
venir les coefficients complexes de la série de Fourier. Ce choix de regroupement des coeflicients
de Fourier est pertinent dans la mesure ou les variables x,, respectent des propriétés particulie-
rement intéressantes. En effet, en utilisant la définition de z, et en effectuant un changement
de variable sur p il est possible de montrer les relations exprimées équation I1.28.

Tp =TN—pn = Tn (I1.28)

De plus, la composante complexe x,, vérifie la condition limite complexe dite de symétrie cyclique
exposée équation I1.29 qui relie le déplacement du secteur Sy défini par une position azimutale
0 + ka, au secteur de référence Sy défini par la position azimutale 6.

Tn(r,0 + ka, z,t) = xp(r, 0, 2, t)ejl’ma (I1.29)
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En utilisant la relation 11.28 et en supposant N pair afin de simplifier le développement,
I’équation I1.27 devient I’équation I1.30 qui exprime le déplacement sur le secteur Sj en fonction
des coefficients réels x et x /o et des coeflicients complexes z,, et x_,. Par soucis de clarté, les
grandeurs se situant entre § = ka et § = (k+1)a sont simplement désignées par leur dépendance

avec Sk.
N/2—1

2(Sk) = 20(Sk) + Y. [2n(Sk) + T—n(Sk)] + Tn/2(Sk) (I1.30)
n=1

Le déplacement x étant réel, il est nécessaire de toujours considérer z,, et x_, qui sont
complexes conjugués afin de retrouver un déplacement réel. De plus, en utilisant la condition de
symétrie cyclique (équation 11.29), le déplacement du secteur Sy peut s’exprimer uniquement en
fonction des déplacements sur le secteur de référence Sy pour les différents nombres a diameétre
n. Afin de modéliser I’ensemble de la structure, il est alors possible de considérer un unique

secteur, tout en considérant tous les nombres a diametre.

N/2—1
(k) = 20(S0) + D (2n(S0)e™™ + 20 (S0)e ™) 4 wyyja(So).(~1)" (IL.31)

n=1

Cette équation traduit un changement de base permettant de passer des coordonnées phy-
siques x aux coordonnées cycliques x,, via la matrice G définie par ’équation I11.32.

1 1 1 1 1
eja efja ej(N/Qfl)a efj(N/Qfl)a -1

a— |1 oi20 o2 0I2(N/2-1)ax e—i2(N/2=1)a 1 (11.32)
1 J(N-Da  —j(N-D)a  G(N-D(N/2-Da  ,—j(N-1)(N/2-Da |

Le changement de base illustré équation I1.33 ne nécessite aucune autre hypothese que celle
de la symétrie cyclique.

(S ]
21(50)
z(So) z-1(So)
: =G : (11.33)
z(Sn-1) zn/2-1(50)
$—N/2+1(50)

zn/2(S0)

1.3.2 Analyse modale sur secteur en symeétrie cyclique

Le paragraphe précédent a permis de mettre en évidence que ’ensemble des déplacements
de la structure peut se déduire des déplacements du secteur de référence pour plusieurs nombres
a diametres. L’objectif ici est donc d’écrire ’équation du mouvement en vibration libre sur le
secteur de référence (Sp) pour un nombre a diameétre n en prenant en compte les conditions
de symétrie cyclique. Cela permet d’identifier les modes propres de la structure pour chaque
diametre n considéré.

A l'aide d’une approche élément finis et apres séparation des degrés de libertés droite, gauche
et internes illustrés figure I1.3, I’équation de la dynamique relative au secteur de référence peut
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ddl interne
ddl droite
« ddl gauche

FIGURE I1.3 — Séparation des degrés de liberté (ddl) du secteur de référence.

se mettre sous la forme :

Mg Mgy Mg | |%na Kig Kag Kgi| |Tna Fra

Mgqg Mgy M| |ing| + [Kga Kgg Kgi| |Tng| = [Fng (I1.34)
M;q Mg M) |&n; Kiqg Kig K] |Tn; 0
ou les indices d, g et i représentent les éléments de la frontiére droite, gauche et internes et ou
F, 4 est l'effort du secteur adjacent sur la frontiere droite et F), ;, 'effort du secteur adjacent sur
la frontiere gauche. Ces efforts sont des efforts internes a la structure compléte, en effet aucun

effort extérieur n’est présent dans le probleme en vibration libre. La relation 11.29 permet de
relier le déplacement aux frontieres.

Tpg=e""Ty,, (11.35)

De la méme fagon, les efforts internes peuvent se relier via la condition de symétrie cyclique, on
peut donc écrire :
Fpag=—¢""F,, (I1.36)

En injectant les deux dernieres équations dans le systeme 11.34, il vient le systeme suivant :

[Mdd + Mg + Mage™ " + Myge!™™  Mgie 7™ + Mgi] lfén,g] i

M.dejna + M; M. P
' v . - " (11.37)
Kgq+ Kgg + Kdge—]na + Kgde]na Kge 7 + Kgi Tng| 0
Kidejna + Kig K;; T, |0

Les relations de symétrie cyclique ont permis d’éliminer les efforts internes et les degrés de
liberté de la frontiere droite. Plus simplement, I’équation s’écrit :

Myin + Kpap =0 (11.38)

L’analyse modale consiste donc & chercher la base des modes propres ®,,. Les matrices M,
Ko, M3 et K9 € Mg(Ns,, Ns,) olt N, est le nombre de degrés de liberté sur le secteur Sp L

1. Ici seuls les degrés de libertés internes et gauche appartiennent a So
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Le systéme est donc réel pour ces valeurs de nombre a diametre particuliere (n =0 et n = N/2)
et peut donc étre résolu directement. Pour n = 1,..,N/2 — 1 et pour n = —N/2 4+ 1,...,—1, les
M, et K,, € Mc(Ns,, Ns,). Ces matrices sont hermitiennes 2
de remplacer ce systéme par son équivalent réel qui s’obtient en séparant partie réelle et partie

, ce qui implique qu’il est possible

imaginaire. Le probleme devient donc de taille 2 x Ng,. La résolution du probleme double associé
a cette séparation est détaillée en annexe A. Pour les nombres a diametre positifs, il en résulte
des modes complexes doubles, c’est a dire qui posseédent la méme fréquence propre. Chaque mode
¢n, peut étre décrit a I'aide d’une partie réelle gbf”, d’une partie imaginaire q§£ et d’une fréquence
propre wy,. La base complexe ®,, est alors construite en assemblant les différents modes ¢,,. 11
est ensuite possible de définir la matrice de masse généralisée du secteur, noté u;, et la matrice
de raideur généralisée du secteur, noté ;. Ces grandeurs, exposées équation 11.39, sont réelles
(cf annexe A).

s =®HM, o
{“" n #n"n (I1.39)

o=l K.,

Pour les nombres a diametre négatifs, les relations décrites équation I1.40 sont vérifiées (cf

annexe A). Il est donc uniquement nécessaire d’effectuer I’analyse modale sur les diameétres
positifs afin de pouvoir décrire I’ensemble du probléeme sur la structure complete.

o, =9,
B, = (I1.40)
Vi =

Finalement, le déplacement complexe du nombre a diametre n, défini sur le secteur de ré-
férence Sy, peut s’exprimer a l'aide de la base de modes propres aussi définie sur le secteur
de référence. Dans la mesure ou seulement n,, modes sont retenus, la matrice ®,, est de taille
N, So X Mm-

Ty = Ppqn (11.41)

oll g, sont les coordonnées généralisées complexes et sachant que ®_,, = ®,, (cf équation 11.40)
et que x_,, = x,, (cf équation 11.28) il vient facilement :

=T (IL42)

1.3.3 Base modale sur la structure compléte
Base modale complexe sur la structure compléte

I’analyse modale sur secteur nous a permis de disposer d’un ensemble de bases modales
complexes conjuguées connues sur le secteur de référence Sy pour les nombres a diametre n et
—n. Le déplacement d’un secteur (Si) s’obtient donc a 'aide des équations I1.31 et I1.41 :

N/2-1
(k) = Bo(S0)o+ D (Pu(S0)gne™™ + @ (S0)g-ne ") + By (So)any2-(~1)F (11.43)

n=1
Les modes propres de la structure compléte se déduisent simplement des modes connus sur

le secteur Sy au moyen de la condition de symétrie cyclique :

B, (Sk) = D,(S0)e’ ™ pour tout k=0,..,N —1 (11.44)

2. Elles vérifient M = M, et K = K,, ot la notation ()H représente la transposé de la matrice complexe
—T
conjuguée, & savoir ()7 = ()
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En injectant dans le changement de base lié aux propriétés de la symétrie cyclique, défini
équation I1.33, la réduction liée a l’analyse modale sur secteur, définie équation I1.41, il est
possible de définir la base modale globale sur ’ensemble de la structure notée ®.

P P, d_, e By |
o3 (I)leja (I)_le_ja _(I)N/Q

o= |Dy Pl D_je P L By (I1.45)
Py (I)lej(Nil)a q)_leij(Nil)a q)N/Q

Chaque colonne correspond a un nombre a diametre. Chaque ligne correspond & un secteur. Les
termes de cette matrice sont complexes (hormis ceux appartenant a la premiére et a la derniére

colonne).

Base modale réelle sur la structure compléte

Jusqu’a présent les développements ont été réalisés dans un formalise complexe, ce qui peut
parfois faciliter les étapes de calcul. Cependant, il est en pratique plus simple de travailler avec
un formalisme réel. Ce paragraphe a donc pour but de définir une base réelle équivalente a la
base complexe. La premiere étape consiste a regrouper les déplacements complexes conjugués
Tn et x_p,. En développant les termes exponentiels de ’équation 11.31 en partie réelle et partie

imaginaire, il vient :

N/2-1
x(Sk) = xo + Z [(zy, + x_p)cos(kna) + j(x, — z_p)sin(kna)] + ZEN/Q.(—].)k (I1.46)
n=1

On définit alors le déplacement dans la base réelle pour tout n =1,..,N/2 — 1 par :

x, =Tpt+T_p, =2zl (1L.47)
o =, —x_y) = —2xl
ainsi que :
/ _
Too =0 (IL.48)
TNz = TN/2
Le déplacement sur le secteur Sy s’exprime alors dans la base réelle :
N/2—1
2(Sk) =z + Z [x],cos(kna) + xlhsin(kna)]| + :c?v/Q.(fl)k (I1.49)
n=1

Dans cette équation, toutes les composantes z, et x/ sont réelles. En reprenant I’équation 11.43
dans la base modale complexe et en séparant partie réelle et partie imaginaire de ®,,(Sy) =
OR(Sy) + jBL(Sy), il vient :

N/2-1
2(Sk) = ®5(Sk)a + Y (®(Sk)gr, + ©(Sk)an) + Py (Sk) /o (I1.50)
n=1

(IL51)
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avec pour n =1,.., N/2 — 1

Po(Sk) =P et g  =qo
o' (Sy) = ®Ecos(kna) — ®Lsin(kna) et ¢, =qutq-n (11.52)
O"(Sy) = ®Bsin(kna) + ®Lcos(kna) et ¢! = j(gn— q-n) '
Dy /o(Sk) = Dy jo(—1)F et Gy =dny2

Notons ici que @}, (Sg) = R(P,,(Sk)) et que P/ (Sk) = (P (Sk)), ce qui peut conduire a les
nommer respectivement mode réel et mode imaginaire. Cependant, pour ne pas confondre avec
les parties réelles et imaginaire définies sur le secteur de référence, on gardera la notation ®/, et
!, Plusieurs nombres & diameétre sont représentés figure I1.4 pour le premier mode de flexion.
On définit alors la base modale réelle sur I’ensemble de la structure notée &' par :

(S)  21(S0)  PY(So) o Py g(S0) PR 1(S0)  Plye(So)
P = : : : : : :
(Sv-1) P1(Sn-1) PY(Sn-1) - Pl 1(Sn—1) Pjp i (Sn-1) Pl n(Sn-1)
(I1.53)
Le déplacement réel de la structure compléte est donc approché par la relation :
x(t) = ®'q'(t) avec ¢ = [dp,q1, 415 U215 A j2—15 A yal (I1.54)

Changement de base

On peut alors construire la matrice de passage entre la base complexe et la base réelle de la

G| _ |1 1 ||
LJZ] - L’I —jI] lq_n] (IL55)

On définit donc la matrice de passage R, pour n =1,...., N/2 —1:

I I 11 oI
R, = t R t== 11.56
L’I —jI] 4Ty l[ jI] (1.56)

fagon suivante :

On remarque que : .
R = in (I1.57)

En considérant I’ensemble des nombres a diametre, on peut passer de la base complexe définie
par le vecteur de coordonnées généralisées ¢, a la base réelle définie par le vecteur de coordonnées
généralisées ¢’ en utilisant la matrice de passage R composée des sous matrices R,, associées au
nombre & diametre n :

I
I I 0
I =31
R = (IL.58)
I I
0 I —iI
L I .
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On a alors :
¢ = Rq (I1.59)
De plus,
r=0¢ =d'(Rq) et z=dq (I1.60)
Ce qui implique :
®=9'R (I1.61)

1.3.4 Equation de la dynamique en symétrie cyclique

Dans cette section, on cherche a exprimer I’équation de la dynamique linéaire de la structure
complete (cf équation I1.5) dans les bases complexes et réelles décrites précédemment. Les ma-
trices d’une structure a symétrie cyclique peuvent s’écrire sous la forme de matrices circulantes
[67] comme c’est illustré pour la matrice de masse équation I1.62. Les blocs My correspondent
a chaque secteur et les blocs M7 correspondent au connexion entre les secteurs. Chaque sec-
teur communique uniquement avec ses deux secteurs adjacents c’est pourquoi seuls trois termes
apparaissent sur chaque ligne.

(My My 0 ... 0 M{]
M My My 0 .. O
0 ML .ol el
M= L (I1.62)
: 0o . . .0
My 0 ... 0 M{ M|

Les blocs My et M, peuvent s’exprimer en fonction des degrés de liberté droite, gauche et interne
du secteur :

My = (I1.63)

Mgy + Maqg  My; M — Myq 0O
M, Myl YT | My o

En utilisant 'expression de ® (équation I1.45) et celle de la matrice de masse de la structure
complete M (équationIl.62), il est possible d’exprimer la matrice de masse réduite dans la base
complexe de la structure compléte u = ®H M®. Le calcul, fait intervenir une somme d’une suite
géométrique qui permet de simplifier un grand nombre de termes. Le terme de la matrice
associée au diametre n et m s’écrit alors :

tnm = Nopm®H (So) [M1e™® + Mo + M e~ @,,(Sp) (I1.64)

ol dp,m = 1 sin = m et 0 sinon. On remarque ici qu’en explicitant les matrices My et M; a
I'aide de I'équation I1.63, la matrice Mo+ M1e/"* 4+ M{ e~/ est identique & la matrice de masse
définie équation II1.37. Il donc possible de faire apparaitre p), la matrice de masse généralisée
sur un secteur comme définie dans 1’équation I1.39. Finalement, on obtient pour la structure

complete la matrice de masse généralisée suivante :

= N.diag(pg, uT, 13, - K ja—1, K j2—1> Hv)2) (I1.65)
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Cette matrice est diagonale réelle de taille (N X ny,, N X n,,), ou l'on rappelle que n,, est le
nombre de modes retenus lors de 'analyse modale d’un secteur. La démarche est identique pour
la matrice de raideur et conduit & v = P Ko :

v = N.diag(5, 771> - YN/2-1 TN/2-1) TN 2) (11.66)

De plus, on définit la matrice d’amortissement modale par f = ®7 D® et les forces aéro-
dynamiques généralisées par fqq = ®HF. Léquation de la dynamique dans la base complexe
s’écrit alors :

uG + Bq+vq = fag (11.67)

Si l'on considére que la matrice 3 est diagonale (hypothese de Basile) et que les efforts aéro-
dynamiques ne dépendent pas du mouvement de I’aube, alors cette équation matricielle peut se
décomposer en N X n,, équations scalaires indépendantes.

L’équation de dynamique peut aussi s’exprimer dans la base réelle ® par :
Wi+ B4 +9'd = fog (I1.68)

La matrice de masse généralisée de la structure compléte dans la base réelle p/ = T M, la
matrice de raideur généralisée de la structure compléte dans la base réelle 7/ = &7 K ®, la matrice
d’amortissement modale dans la base réelle 3/ = ® D®’ ainsi que les forces aérodynamiques
généralisées f,, = ®'TF peuvent s’obtenir en utilisant la relation I1.61 qui fait intervenir la
matrice de passage définie par ’équation I11.58 :

=R HuR? (IL.69)

g =R TR (IL.70)

v =R HyR7! (IL.71)

frg =R fog (IL.72)

Ce qui donne :
p= gdiag(m&ui,uiﬂi,ui, s 23 /2) (IL.73)
N
V= 5 diag(2y0, 71, 75720925 -0 2YNy2) (IL.74)

1.3.5 Forces aérodynamiques généralisées dans le cadre d’une distorsion fixe dans
le repére absolu

On se place ici dans le cadre d’une distorsion fixe dans le repere absolu. L’aube parcourt
cette distorsion a une vitesse wt. Les efforts aérodynamiques rencontrés par 'aube de référence
sont donc périodiques et peuvent donc étre décomposées en série de Fourier complexe

+oo
F(So) = Y Fpel™ (IL.75)

h=—o00

3. Remarquons que cela n’est plus valable si des instabilités aérodynamiques comme le décollement tournant
apparaissent. Ces phénomeénes sont asynchrones et ne dépendent donc pas de la vitesse de rotation du fan.
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Si 'on considere que la numérotation des secteurs est dans le sens de la rotation, alors les
efforts du secteur S sont déphasés de ka = k%” ou N est le nombre de secteur. Les efforts

aérodynamiques du secteur Sj, s’écrivent donc de la facon suivante :

+oo
F(Sk) = Y Fpelh@i=k (I1.76)

h=—o0

Les forces aérodynamiques généralisées dans la base complexe s’obtiennent en projetant les
efforts aérodynamiques sur la base ®. Le vecteur de force aérodynamique généralisée s’écrit

alors : [ N— 1
kZ:O 4 (Sk)F(Sk)
[ fag,O 1 -
: N-1
; S ®H(SL)F(Sk)
g == | o | | e
fag,—n > @I_{n(Sk)F(Sk)
: k=0
_fag,N/Q_ N—-1 .
1;::0 O 5 (Sk)F(Sk)

A Taide de la relation I1.44 qui relie le mode sur le secteur S; au mode sur le secteur de
référence Sy ainsi que de la définition de l'effort sur le secteur Sy équation I1.76, le terme associé
au diametre n s’écrit :

fagm =Y, B (So)e 9" N7 Fyehike) (IL.78)

k=0 h=—0o0

400 ) N-1 )

= Y oH(Sy)Feltt Y emikalnth) (I1.79)

h=—oc0 k=0
(11.80)

N-1

La somme > e Ika(nth) yaut N lorsque n 4+ h = pN avec p un entier naturel. Sinon, c’est la

k=0
somme d’une suite géométrique :

N-1 _ _jNa(n+h)
. 1 —elve
ka(n+h) _ -~ — % ~ °
kz elkalnth) — RTeE (I1.81)
=0
Etant donnée que o = QW”, cette somme est nulle :
1— j27(n+h)
c 0 (I1.82)

1 — ejalnth) —

Finalement, les seuls termes h restants sont ceux qui peuvent s’exprimer par h = pN — n.
Le terme associé au diametre n est alors :

+oo
fagn =N Y D1 (Sp) Fyy_ped PNt (I1.83)

p=—00
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FIGURE I1.5 — Diagramme ZigZag (n : nombre de diameétre, h : harmonique d’excitation).

De la méme maniere, le terme associé au diametre —n devient :

—+o00
fa —-n = N CDI_{ (SO)F N+n€j(pN+n)wt (1184)
9, n p

p=—00

Les composantes associées a n et —n étant complexes conjuguées il est nécessaire de les considérer
ensembles afin d’obtenir un déplacement réel. Finalement, dans le cadre d’une distorsion fixe dans
le repere absolu, le diametre n ne peut étre excité que par certaines composantes harmoniques
respectant les relations h = pIN + n ou h = pN — n. Il est courant de tracer la relation entre
I’harmonique de Pexcitation et les nombres & diameétre excités dans un diagramme ZigZag [94]
illustré figure IL.5.

1.3.6 Intéréts et limites

L’approche modale en symétrie cyclique comporte plusieurs intéréts. Tout d’abord, elle per-
met de réduire fortement le cofit de calcul du comportement dynamique de la roue aubagée.
L’analyse modale directe sur ’ensemble de la roue peut se révéler tres chére compte tenu de la
taille des maillages nécessaire a la bonne description des configurations industrielles. L’approche
en symétrie cyclique nécessite d’effectuer plusieurs analyses modales (une par diameétre n allant
de 0 & N/2), cependant ces analyses modales sont beaucoup moins chéres dans la mesure ou
elles s’effectuent sur le secteur de référence seulement et peuvent réalisées en parallele. Le se-
cond avantage de 'approche en symétrie cyclique est qu’elle permet de séparer les problemes en
fonction du nombre & diameétre. En effet, nous avons vu que les différents harmoniques d’une
excitation périodique n’excite qu'un unique diameétre.

En pratique, il existe toujours de petites variations géométriques (angle d’attaque, épais-
seur, longueur de corde...) et/ou matériaux (module de Young, masse volumique, anisotropie...)
dues aux processus de fabrication. Ce désaccordage peut engendrer des modes et une réponse
forcée différents de ceux prévus dans le cas parfaitement accordé [71]. Un calcul de la structure
compléte est alors nécessaire. Les dissymétries peuvent entrainer une augmentation des niveaux
vibratoires. L’importance de ces effets dépend principalement du taux de désaccordage qui peut
étre défini comme 1’écart-type des fréquences propres des aubes. La figure 11.6 représente ’évo-
lution classique de I'amplification des réponses vibratoires en fonction du taux de désaccordage.
Le désaccordage est difficilement controlable, cependant il peut étre intentionnellement accentué



1. Modélisation de la structure 53

1.9
1.8 r

99th Percentile |
50th Percentile ---------
1y 1st Percentile - .

1.6
15 +[f
el

1ol
12l
1.1 4
1

Amplitude Magnification

0 0.01 0.02 0.03 0.04 0.05 0.06 0.07 0.08
Standard Deviation of Random Mistuning

FIGURE I1.6 — Evolution du facteur d’amplification en fonction du taux de désaccordage [15].

afin de se retrouver volontairement dans la partie droite de la courbe figure I1.6 afin de limiter
son facteur d’amplification. On parle alors de désaccordage intentionnel [80].

Lorsque des non-linéarités apparaissent, la symétrie peut étre brisée. Le probléeme complet
doit alors étre résolu. Cependant, il existe des non-linéarités possédant des propriétés symétriques
comme le contact en pied d’aube, qui est identique d’un secteur a 'autre. La modélisation en
symétrie cyclique est donc possible dans ces cas [16, 74] méme si elle ne permet pas de retranscrire

les phénomenes de localisation pouvant intervenir.

1.4 Non-linéarité en pied d’aube
1.4.1 Modélisation du contact

Le contact en pied d’aube est assuré par la force centrifuge qui vient coller le pied de 'aube
a I'alvéole du disque. Les deux surfaces de contact sont appelées les portées de 'aube. La figure
I1.7 illustre cette configuration. Les excitations auxquelles est soumise ’aube provoquent des ef-
forts tangentiels et normaux oscillants au niveau des zones de contact, entrainant des glissements
alternés. Les non-linéarités associées au contact en pied d’aube se séparent en deux catégories :
les non-linéarités de type contact, et celles de type frottement.

Loi de contact

Le chargement centrifuge de I’aube peut provoquer une ouverture de ’alvéole du disque qui
peut entrainer une perte de contact. De plus, la vibration de I’aubage peut aussi provoquer une
perte intermittente de contact. Les éléments de contact doivent alors avoir des degrés de libertés
normaux en déplacement. Une loi de contact décrit la relation entre les efforts normaux Fy et
le déplacement relatif normal z,, des zones considérées. La figure I1.8 illustre trois de ces lois.
La loi de contact unilatéral stipule que 'effort normal apparait des lors qu’il y a contact. La
condition de non-pénétration est assurée. Cette loi est donnée par :

Ny <0, Fny2>0, zyFy=0 (11.85)
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Aube

Contact

Disque

FiGURE II.7 — Schéma d’un pied d’aube.

Fy Fy
A A
> TN > TN
(a) Unilatéral (b) Linéaire par morceaux

FI1GURE II.8 — Lois de contact.

Elle est difficile a traiter car elle est particulierement non réguliére. Afin d’adoucir la loi de
contact unilatérale, il est possible d’utiliser une loi linéaire par morceaux. La pente représente
une raideur de contact normale. La condition de non pénétration n’est alors plus respectée. Cette
loi a pour avantage d’établir une expression directe entre effort normal et déplacement relatif.
Elle est par exemple utilisée dans [70].

Loi de frottement

Le frottement en dynamique est un phénomeéne complexe qui fait intervenir de nombreux
facteurs : rugosité des matériaux, usure, inertie, présence de lubrifiant, effets thermiques... [66].
En pratique, il est tres difficile de prendre tous ces phénomeénes en compte et le frottement est
souvent modélisé par des lois plus simples. La loi de frottement la plus utilisée est la loi de
Coulomb. Elle relie U'effort tangentiel Fr et la valeur de la vitesse tangentielle relative ur en
fonction de I'effort normal Fiy et du coefficient de frottement Cf :

{uT =0 si |Pr|<CylFy]| (11.86)

Fr :—Cf|FN‘u7T st \uT\>0

lur|



1. Modélisation de la structure 55
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FIGURE I1.9 — Lois de frottement.

Le déplacement est autorisé uniquement quand ’effort tangentiel atteint la valeur limite de Cou-
lomb : C¢|Fy|. La relation entre vitesse et effort de la loi de Coulomb est illustrée figure II.9a.
Elle est fortement non-réguliere ce qui peut la rendre difficile & traiter. Dans un probleme de
frottement il est possible de différentier deux régimes de glissement. Le premier est le glissement
total (appelé macro-glissement) pour lequel toute la zone de contact est en glissement. Le second
est le micro-glissement dans lequel une partie du contact est adhérente et ’autre est glissante. Ce
comportement n’est pas traduit par la loi de Coulomb globale mais peut étre traduit si plusieurs
éléments de contact sont régis par la loi de Coulomb (certains peuvent autoriser le déplacement
alors que d’autres non). L’introduction d’une raideur tangentielle est possible afin d’autoriser un
déplacement pour un élément de contact lorsque l'effort tangentiel est inférieur a I'effort limite
de Coulomb. Ce modeéle est appelé modeéle bilinéaire et est illustré figure I1.9b. Il est utilisé
dans ’étude de Petrov [70]. Notons que l'introduction de la raideur tangentielle a permis de
lever la singularité en 0. D’autres modeles existent : on peut notamment citer le modele de Iwan
[39] qui consiste a assembler différentes raideurs en série ou en parallele ou encore le modele de
Bouc-Wen qui est régi par une équation différentielle [47].

Il est aussi courant de distinguer coefficient de frottement statique et coefficient de frottement
dynamique dans un probleme de frottement [66]. Cette différence est a 1'origine du mouvement
stick-slip qui est caractérisé par une alternance entre phases de blocage et de glissement. Afin
de simplifier les études, ces deux coefficients sont généralement considérés égaux.

Le contact avec frottement introduit donc des inégalités (loi de contact unilatéral et loi de
Coulomb). L’équation de la dynamique s’écrit alors comme un probléme avec contraintes qu’il
est possible de résoudre a 'aide de méthode d’optimisation en transformant les inégalités en
égalités. Les méthodes les plus courantes sont les multiplicateurs de Lagrange, les méthodes de
pénalité et les Lagrangiens augmentés. Charleux [16] décrit exhaustivement ces trois types de
méthodes dans un contexte de contact avec frottement au sein du second chapitre de sa these.
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Equation de la dynamique non-linéaire

La présence de phénomene non-linéaire tel que le contact et le frottement entraine 'apparition
d’un terme d’effort non-linéaire F,; dans I’équation de la dynamique. L’équation I1.5 devient
celle décrite équation I1.87.

Mi + D& + Ka + Fy(z, i) = F (I1.87)

L’approche classique de résolution d’un systéme d’équations différentielles dépendant du
temps est l'intégration temporelle. Elle consiste a vérifier I’équation de la dynamique en plu-
sieurs instants consécutifs [17, 35]. Ces méthodes relativement simples d’utilisation sont capables
de traiter tout type de problemes. Cependant, la recherche de solutions périodiques a ’aide d’un
intégrateur temporel peut s’avérer prohibitif en termes de temps de calcul, notamment a cause
du calcul d’'une phase transitoire. Afin de s’affranchir de cette phase transitoire, il existe des
méthodes de tir qui consistent a chercher les conditions initiales se situant sur la solution pério-
dique. Demailly [22] détaille cette approche pour 1’étude de la dynamique d’un rotor. Il existe
cependant des méthodes fréquentielles plus rapides et qui s’affranchissent des limitations des
méthodes temporelles, notamment en termes de stabilité. Nous nous concentrerons sur ces mé-
thodes dans cette section.

1.4.2 Méthode de balance harmonique

La méthod