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Résumé

Le décrochage dynamique se produit sur les rotors d’hélicoptére fortement chargés ou a grande
vitesse d’avancement. Il engendre des efforts dynamiques importants et d'intenses vibrations, li-
mitant le domaine de vol des hélicopteres. Lobjectif de ces travaux de these est de mettre a pro-
fit les outils de simulation aéroélastique afin d’identifier les mécanismes déclencheurs du décro-
chage dynamique en conditions réalistes d'un vol d’avancement a forte charge. Le dépouillement
de bases de données d’essais rotor de 'ONERA, conforté par des simulations “basse fidélité”, a
permis de sélectionner un ensemble de points d’essais pertinents et représentatifs du décrochage
dynamique, pour différentes conditions de vol et géométries de pale. Lanalyse détaillée des confi-
gurations sélectionnées s’appuie sur des calculs de couplage faible entre le code fluide elsA et le
code structure HOST. Des outils de post-traitement ont été développés et utilisés pour localiser
et caractériser les décollements de la couche limite, ainsi que pour en identifier les mécanismes
déclencheurs. L'analyse de ces post-traitements révele différentes régions de décollement sur le
disque rotor. Nous observons notamment un décollement subsonique dans le troisieme quadrant
fortement influencé par une interaction pale-tourbillon. D’autre part, des décollements en pied
de choc apparaissent sur la pale arriere et sur le premier quadrant pour lesquels la réponse en tor-
sion estimpliquée. Une étude a été menée afin d’isoler chacun de ces mécanismes, et plus particu-
lierement l'interaction pale-tourbillon. Pour cela, nous avons réalisé des simulations simplifiées
modélisant une pale isolée non-tournante soumise ou non a une telle interaction. Les résultats
semblent confirmer que cette interaction pale-tourbillon joue un role majeur dans le déclenche-
ment du décrochage dynamique pour de nombreuses configurations de vol d’avancement.

Mots-clés : Décrochage dynamique, Simulation numérique, Couplage fluide/structure,
Interaction pale-tourbillon, Comportement aéroélastique d'un rotor principal d’hélicoptére

Abstract

Dynamic stall occurs on helicopter rotors at high-thrust or high-speed forward flight. It induces

large dynamic loads variations and vibrations, limiting the flight envelope. The objective of the

present work is to use fluid/structure coupling computations to identify the mechanisms that trig-

ger dynamic stall in rotor environment at high-thrust forward flight. First, experimental databases

from ONERA have been evaluated, reinforced by low fidelity simulations, to select test cases under-

going stall events at different flight conditions and with different blade geometries. The analysis of
the selected test cases has been made using a coupling procedure between the aerodynamic sol-

ver elsA and the comprehensive analysis code HOST. Post-processing tools have been developed

and massively used to identify and characterize the flow-separation areas on the rotor-disk and

the possible triggers of these flow-separations. Several flow-separation regions have been iden-

tified on the rotor-disk in the selected test cases. A subsonic separated flow has been observed
in the third quadrant, which is influenced by the blade-vortex interaction occurring in this
area. Shock-wave induced separations influenced by the blade elastic response have been
observed at the end of the fourth quadrant and beginning of the first one. An investigation of
these different mechanisms of dynamic stall, notably the blade vortex interaction, has been led
by isolating the mechanisms. Therefore, simplified simulations on a single non-rotating blade
have been run with and without the blade-vortex interaction. These computations show that the
blade-vortex inter-action plays an important part in triggering dynamic stall in several forward
flight conditions.

Keywords : Dynamic stall, Numerical simulation , Fluid/structure coupling, Blade-vortex inter-
action, Aeroelasticity on a helicopter rotor
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Introduction

L'hélicoptere est'unique aéronef capable d’effectuer a la fois le vol stationnaire et le vol d’avan-
cement, ainsi que l'atterrissage et le décollage vertical. Ses capacités font de lui un élément in-
comparable pour mener a bien des missions particuliéres et inaccessibles aux autres aéronefs,
notamment lorsqu’elles se situent dans des régions difficiles d’acces. Cette liberté de mouvement
et de pilotabilité est due a sa voilure tournante assurant a la fois la sustentation et la propulsion
de I'appareil. Néanmoins, le domaine de vol d'un hélicopteére est limité par I'apparition de plu-
sieurs phénomenes pouvant étre dangereux pour la structure ou le controle de I'aéronef. Un de
ces phénomenes est le décrochage dynamique.

Le décrochage dynamique est caractérisé par 'apparition périodique de décollements mas-
sifs de la couche limite sur les pales du rotor principal d'un hélicoptére a chaque révolution. Il
génere ainsi de fortes variations d’efforts et de moments, aérodynamiques et structurels, pouvant
mener a une instabilité de la structure, a des vibrations et a d'importants efforts sur les biellettes
de pas. Il menace donc a la fois I'intégrité de la structure des pales et le contréle de I'appareil. Ce
phénomene apparait notamment en vol d’avancement, ol la dissymétrie de vitesse observée sur
le disque rotor impose des incidences élevées en pale reculante, ou1 les vitesses sont plus faibles.
Il se manifeste essentiellement lors des vols a grande vitesse ou a forte charge. Or, les missions
conférées aux hélicopteéres évoluent, et ces appareils doivent étre capables d’atteindre des vitesses
d’avancement de plus en plus élevées, ou de porter des charges de plus en plus lourdes. Ces mis-
sions peuvent donc mener au déclenchement du décrochage dynamique. L'un des principaux en-
jeux de la recherche sur les hélicopteres consiste donc a prévoir 'apparition du décrochage, et de
mettre en évidence ses mécanismes.

Ce phénomene a donc été étudié, des la fin des années 60, afin de comprendre les mécanismes
du décrochage et ainsi pouvoir le contréler ou I'éviter. Néanmoins, la prévision du décrochage est
rendue difficile par les nombreux phénomenes complexes qu’il fait intervenir, comme I'instation-
narité, la tridimensionnalité des écoulements, 'apparition de lachers tourbillonnaires, 'interac-
tion pale-tourbillon ou encore le couplage fluide-structure. Ainsi, le décrochage a été, dans un
premier temps, essentiellement traité a travers des configurations simplifiées.

En effet, dans les années 1970, McCroskey et al. [76] ont montré qu'’il est possible de modéli-
ser le phénomene du décrochage dynamique intervenant sur les rotors d’hélicoptere par un profil
bidimensionnel mis en mouvement d’oscillation de tangage. Ainsi, ils ont réalisé des essais en
soufflerie sur une configuration bidimensionnelle simplifiée afin de caractériser le processus de
décrochage et d’évaluer les mécanismes impliqués. Notons tout de méme que lors de ces essais
bidimensionnels, des écoulements transverses non négligeables, avec des vitesses pouvant aller
jusqu’a 40% de la vitesse infinie, sont observés au décrochage des lors que le tourbillon de décro-
chage apparait. Cette analogie a permis une multitude d’études expérimentales visant a définir
et caractériser les mécanismes du décrochage pour ces configurations bidimensionnelles. Néan-
moins, de nombreuses hypothéses fortes ont été faites lors des études sur ces configurations sim-
plifiées, notamment la bidimensionnalité des géométries considérées et I'absence de rotation de
la pale. Ces hypotheses peuvent largement influencer les mécanismes de décrochage dynamique.

Ainsi, les « hélicoptéristes » sont partis en quéte de la modélisation des effets tridimensionnels
sur le décrochage, notamment I'effet de 'envergure de la pale. Le Pape et al. [61] ont mis en place
des essais en soufflerie sur une configuration d’aile d’envergure finie. Cette configuration se rap-
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proche donc de la géométrie d'une pale d’hélicoptere réelle. Lobjectif était d’ajouter la condition
d’envergure finie aux configurations bidimensionnelles. Ils ont ainsi montré que de forts écou-
lements transverses se produisent lors des événements de décrochage dynamique. Ils ont égale-
ment mis en évidence l'influence non-négligeable du tourbillon d’extrémité sur le décrochage. En
effet, ce tourbillon crée une diminution de 'incidence sur I'’extrémité de I'aile, permettant d’em-
pécher, ou plutot de limiter, le développement du décrochage dans cette région. Toutefois, une
aile en oscillation de tangage ne permet toujours pas de prendre en considération I'ensemble des
mouvements et phénomeénes vus par une pale d’hélicoptére en conditions réelles, comme sa ro-
tation ou l'interaction du rotor avec son propre sillage. C’est pourquoi, en parallele de ces travaux,
des essais en soufflerie ou en vol de rotors complets instrumentés ont été réalisés, notamment a
I’ONERA dans la soufflerie SIMA, a Modane [49, 90], permettant d’obtenir du décrochage dyna-
mique. Néanmoins, ces données n'ont été que trés peu exploitées et le décrochage n'a été que peu
investigué jusqu’a présent sur des configurations réalistes.

En effet, pour des raisons de capacités de calculs principalement, les différents auteurs ont
longtemps été limités a des études numériques, notamment des simulations RANS (Reynolds-
Averaged Navier-Stokes), sur des configurations simplifiées bidimensionnelles. Néanmoins, plus
récemment, le développement des outils informatiques et des capacités de calculs ont permis de
pouvoir réaliser des simulations visant a étudier le comportement d'un rotor complet articulé et
déformable en situation de décrochage. En 2006, Potsdam et al. [96] ont utilisé une méthodologie
de couplage entre un code de calcul de I'aérodynamique et un code de dynamique, afin de prendre
en compte la cinématique et la déformation des pales lors de la simulation aérodynamique d’'un
rotor d’hélicoptere pour différentes conditions de vol, dont une condition de décrochage dyna-
mique. Ils ont montré que cette procédure est capable de retranscrire les événements de décro-
chage, c’est-a-dire, par exemple, les fluctuations d’efforts aérodynamiques : les chutes de portance
etles forts moments piqueurs subis par la pale. Cependant, cette méthode est encore jeune et a été
majoritairement utilisée pour de la validation, c’est-a-dire prouver sa capacité a reproduire la phy-
sique de I'’écoulement et le comportement aérodynamique des pales. Ainsi, peu ou pas d’analyse
physique du décrochage dynamique n’a été faite sur ces configurations de rotor complet.

Néanmoins, certains chercheurs ont entrepris de pallier ce manque afin de caractériser le dé-
crochage dynamique observé en condition de vol d’avancement d'un rotor complet. Richez [105] a
utilisé cette méthode numérique de couplage pour réaliser une analyse physique des phénomenes
aérodynamiques observés dans une configuration de rotor en vol d’avancement. Pour cela, il a mis
en place des outils de post-traitement capables d’identifier les zones de décollement et de décro-
chage a partir de solutions numériques. Il a ainsi mis en évidence 'apparition de plusieurs zones
de décollement de la couche limite sur le disque rotor pour la condition de vol qu'’il a traitée. Cer-
taines de ces régions décollées meénent a des décollements massifs sur I'intégralité de la surface
supérieure de la pale. Il a également montré que plusieurs topologies de décrochage interviennent
dans cette configuration. En effet, il a identifié un décrochage de bord d’attaque en extrémité de
la pale reculante et un décrochage de bord de fuite pour les régions plus internes du disque rotor.
Finalement, il a aussi mis en évidence une corrélation entre 'apparition des événements de décro-
chage dynamique sur le rotor et la présence d’interactions pale-tourbillon. Toutefois, cette étude
ne se limite qu’a une unique configuration de vol et donc ne permet pas de valider I'influence de
I'interaction pale-tourbillon sur le décrochage, ni de statuer sur d’autres mécanismes possibles du
décrochage.

En résumé, le développement d'une méthode de calcul, capable de prendre en considération
un mouvement réaliste des pales d'un rotor principal d’hélicoptére, comprenant la cinématique
etla déformation de pale, permet de simuler des configurations de rotor complet. Ces simulations
ont déja été utilisées pour étudier les mécanismes du décrochage dynamique sur un nombre li-
mité de configurations de rotors en vol d’avancement. Plusieurs événements de décrochage de
topologies différentes ont été observés sur le disque rotor, et des mécanismes de décrochage ont
été suggérés. Toutefois, ces études, menées sur des rotors d’hélicoptére en vol d’avancement en
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situation de décrochage, sont encore rares : seuls quelques points de vol isolés ont été évalués. Il
est donc difficile de statuer sur les effets réels des mécanismes du décrochage suggérés lors de ces
études et sur la potentielle existence d’autres mécanismes sur d’autres conditions de vol. De plus,
comme ces études ont porté sur un nombre tres limité de points de vol, elles ne permettent pas
de comprendre I'influence des conditions de vol sur le déclenchement et le développement du
décrochage dynamique.

Ces travaux de these visent a élargir la connaissance du décrochage dynamique sur le rotor
principal d'un hélicoptere en vol d’avancement. Pour cela, I'objectif est de vérifier que les calculs
de couplage aéroélastique permettent de capturer le décrochage dynamique sur le rotor principal
d’un hélicoptere pour un domaine d’étude varié, avec des conditions de vol ou des géométries de
pale différentes. Ce domaine d’étude a 'ambition d’étre suffisamment vaste pour pouvoir repré-
senter la majorité des conditions de vol qui peuvent mener au décrochage. Puis nous avons utilisé
ces simulations de couplage aéroélastique afin d’identifier et de caractériser les différents évene-
ments de décrochage dynamique et les mécanismes impliqués sur un rotor d’hélicopteére. Pour
cela, une analyse détaillée des principaux mécanismes de décrochage identifiés a été réalisée pour
les vols d’avancement étudiés, avec des environnements aérodynamiques et des comportements
aéroélastiques différents.

La démarche a consisté dans un premier temps a sélectionner des points de vol d’avance-
ment possédant différents événements de décrochage au sein de bases de données expérimen-
tales disponibles a 'ONERA. L'objectif est de réduire le nombre de configurations étudiées dans
le cadre de cette thése tout en définissant un domaine d’étude suffisamment vaste pour repré-
senter la plupart des conditions de vol extrémes que peut assurer un hélicoptere. Cette étape est
présentée dans le premier chapitre de ce manuscrit. Lidée a été de répertorier et de caractériser
les différents points de vol ayant été testés lors des essais puis de sélectionner quelques points de
vol décrochés suffisamment différents les uns des autres pour que les mécanismes de décrochage
puissent étre différents.

Toutefois, les données expérimentales ne sont pas suffisantes pour I'analyse du décrochage.
C’est pourquoi nous avons utilisé des simulations basse fidélité afin d’obtenir et d’analyser, ra-
pidement et a moindre cofit, le comportement aérodynamique et structurel des pales, lors des
différents points de vol. Cette étape est présentée dans le deuxieéme chapitre. Pour cela, il a fallu,
dans un premier temps, vérifier la capacité de la simulation basse fidélité a reproduire les efforts
aérodynamiques et structurels sur un unique point de vol. Puis I'objectif a été d’évaluer I'influence
des conditions de vol sur le comportement du rotor et d’identifier des mécanismes probables du
décrochage dynamique.

Néanmoins, I’approche de basse fidélité ne permet qu'une une prévision qualitative du dé-
crochage, et une méthode plus précise est nécessaire pour une analyse plus détaillée du décro-
chage dynamique et de ses mécanismes. Ainsi, nous avons utilisé une méthode de couplage fluide-
structure de haute fidélité dans la suite des travaux de these. Le troisiéme chapitre présente la va-
lidation de cette méthode de couplage fluide-structure modélisant un rotor d’hélicoptére com-
plet, articulé et déformable, en vol d’avancement en situation de décrochage sur une configuration
de vol déja documentée [105]. Lobjectif est de déterminer une méthode de calcul fluide optimale
(paramétrisation numérique et modélisation de la turbulence) pour la prévision du décrochage
dynamique sur un rotor d’hélicoptere en vol d’avancement. Finalement, afin de les utiliser pour
I'analyse du décrochage, il a fallu vérifier que ces calculs de couplage sont effectivement capables
de reproduire convenablement le comportement aéroélastiques des pales, lors des conditions de
vol sélectionnées dans le premier chapitre.

Létape suivante, présentée dans le quatriéme chapitre, consiste a utiliser les solutions obte-
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nues par la méthode de couplage précédemment validée afin d’identifier différents mécanismes
de décrochage dynamique pour les points de vol sélectionnés dans le premier chapitre. Pour cela,
I'objectif a été, dans un premier temps, d'identifier et de caractériser les régions de décollement de
la couche limite sur le rotor. Puis, dans un second temps, nous avons étudié plus précisément les
mécanismes impliqués dans le décollement. Nous nous sommes particulierement concentré sur
les deux principaux mécanismes du décrochage d’apres notre analyse, c’est-a-dire I'influence de
I'interaction entre les pales et les sillages et I'influence de la déformation en torsion de la structure
sur le décrochage dynamique.



Chapitre 1

Etat de ’Art

Sommaire
1.1 Fonctionnement et aéromécanique de ’hélicoptére . ................ 6
1.1.1 Grandeurs utiles pour I'’étude du comportement aéroélastique d’'un rotor
d’hélicoptere . . . . . . . ... e 9
1.1.2 Origine et effets du décrochage dynamique . ... ............... 13
1.2 Le décrochage dynamique : du rotor d’hélicopteére au profil oscillant .. ... .. 15
1.2.1 Equivalence profiloscillant-1otor . . . . . . . . ... 15
1.2.2 Phénoménologie du décrochage dynamique sur un profil oscillant . . . . . 15
1.3 Différence avec le rotor d’hélicoptere en vol d’avancement . ... ......... 20
1.3.1 Roledel’enverguredepale . . ... ... ... ... ... ... .. ...... 20
1.3.2 Roledelarotation . ....... ... ... .. ... .. .. 22
1.3.3 Roledusillage . . . . . . . .. e 23
1.3.4 Roledeladéformation. .. ... .. ... ... ... .. ... .. .. ... ... 28
1.4 Modélisation des écoulementsturbulents . ...................... 29
1.4.1 EquationsdeNavier-Stokes . . . . . . . . ...ttt 29
1.4.2 Equations de Navier-Stokes moyennées : Reynolds-Averaged Navier-Stokes 30
1.4.3 Hypothese de Boussinesq et fermeture du systéme au premier ordre . . .. 31
1.5 Prévision numériquedudécrochage .............. ... ... 32
1.5.1 Simulation numérique du décrochage dynamique de configurations sim-
plifiées en oscillationde tangage . . . . . ... ... ... ... ... ..., 33
1.5.2 Simulation de couplage fluide-structure d'unrotor . . . . . . ... ... ... 36
1.6 Conclusions . . ... ... ..ttt it iiiiieeeinenoennneneeasss 42

Dans ce premier chapitre, I'objectif est de présenter 1'état des connaissances sur le décrochage
dynamique apparaissant sur les rotors d'hélicopteres ainsi que les méthodes numériques permet-
tant sa prévision.

Premierement, 'aéromécanique d'un rotor d’hélicoptére sera présentée. En effet, les hélicoptéres
sont des appareils complexes et pour assurer les conditions de vol que permet ce type d’appareil,
de nombreux mouvements de pale sont nécessaires. Cela implique une grande variété d’écou-
lements autour du rotor pouvant mener au décrochage dynamique. Puis la phénoménologie du
décrochage dynamique, tel qu'il intervient sur des configurations simplifiées de profil bidimen-
sionnel et d’aile en oscillation de tangage, sera détaillée. Néanmoins, les nombreuses différences
observées entre ces configurations simplifiées et une configuration « hélicoptere » réaliste, pou-
vant agir sur les mécanismes du décrochage, seront exposées. Ces différences montrent alors la
nécessité de considérer le rotor complet pour I'étude du décrochage. Ainsi, nous présenterons,
finalement, I'évolution des méthodes de simulation numérique pour la prévision du décrochage
dynamique des configurations simplifiées jusqu’aux cas de rotors complets. En particulier, nous
nous concentrerons sur une méthode de couplage fluide-structure déja validée dans la littérature.
Cette procédure de couplage est a la base des simulations haute fidélité qui ont été utilisées dans
le cadre de ces travaux.
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1.1 Fonctionnement et aéromécanique de I’hélicoptere

Un hélicoptere classique est un aéronef composé d’une voilure tournante, constituée de plu-
sieurs pales, appelée rotor principal et chargée d’assurer a la fois la sustentation de 'appareil et
sa propulsion. Il est illustré en rouge sur la Figure 1.1 qui schématise un hélicoptere classique. Un
second rotor est nécessaire a la queue de I'hélicoptere afin de contrer le couple généré par le rotor
principal sur la cabine qui serait alors entrainée dans un mouvement de rotation en sens inverse
par rapport a la rotation du rotor. C’est le rotor anti-couple (en bleu sur la Figure 1.1). Le palon-
nier va directement jouer sur I'intensité de la force générée par le rotor anti-couple en modifiant
le calage des pales de ce dernier. Il permet ainsi de favoriser ou de limiter la rotation de 'appareil

autour de I'axe de lacet.
V\Q

FIGURE 1.1 — Schéma d’un hélicoptere classique vu du dessus.

Dans un premier temps, la rotation des pales du rotor principal autour de leur axe implique un
vrillage de celles-ci. En effet, la distribution en envergure de la portance est non-uniforme puisque
la répartition de vitesse est non-uniforme en envergure. Dans le cas d'une pale non-vrillée, la por-
tance se trouve donc étre plus importante en bout de pale qu’au niveau du pied de pale (Figure
1.2). Ceci géneére un moment de flexion tres fort en emplanture de pale qui peut mener a une rup-
ture. Pour se protéger de cette situation, les pales sont vrillées de telle sorte que 'incidence est
grande au niveau du pied de pale, afin de compenser la faible vitesse, et inversement en bout de
pale, ot I'incidence est faible pour contrer les hautes vitesses. De plus, ce vrillage des pales permet
d’obtenir de bonnes performances en vol stationnaire, et cela conduit a une répartition de charges
plus uniforme (Figure 1.2). En pratique, des efforts plus élevés restent observés vers I'extrémité de
pale menant a d’intenses tourbillons d’extrémité.

Le rotor principal n’est pas simplement en rotation autour de son axe puisque si ¢’était le cas
I'hélicoptére ne serait pas contrdlable et ne pourrait étre piloté. Il est nécessaire de libérer diffé-
rentes articulations afin que celui-ci ne subisse pas de mouvements non désirés ou de vibrations
trop contraignantes pouvant nuire a la structure des pales.

Lors d'un vol d’avancement stabilisé, c’est-a-dire lorsque I'hélicoptére se déplace en transla-
tion horizontale uniforme, la combinaison de la rotation des pales et de la vitesse d’avancement
va provoquer une dissymétrie de vitesse (Figure 1.3) entre la pale avancante et la pale reculante
du disque rotor, disque délimité par la position de I'extrémité des pales au cours de leur rotation
représentée par I'azimut de la pale y. Une convention est de considérer que @ = 0deg en pale
arriere.

En effet, la vitesse relative vue par un élément de pale est plus faible en pale reculante (v =
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270 deg
~

W=
-

Qr -U.

FIGURE 1.3 - Dissymétrie de vitesse sur le rotor en vol d’avancement.

270deg), ou la vitesse de translation se retranche a la vitesse de rotation de la pale, qu’en pale avan-
cante (y = 90deg) ot elles s’ajoutent. Suite a cette dissymétrie de vitesse, une région dans laquelle
la vitesse relative de la pale est négative est observée en pale reculante. C’est le cercle d’'inversion
(Figure 1.3, bleu). Dans cette région, la pale est attaquée par le bord de fuite. Sans articulation sup-
plémentaire des pales, la dissymétrie de vitesse menerait a une dissymétrie de portance et donc
a un déséquilibre du rotor. En effet, les efforts aérodynamiques sont proportionnels au carré de
la vitesse relative de I'élément de pale. Cela produirait un mouvement en roulis et de fortes varia-
tions de moment de flexion a 'emplanture de la pale (Figure 1.4) qui compromettraient I'intégrité
de la structure de la pale. Pour éviter ces conséquences désastreuses, il est nécessaire de libérer le
mouvement de battement de la pale. On le définit a 'aide de I’angle de battement 3, c’est-a-dire
I'angle entre I'axe de la pale et le plan de référence - plan d’entrainement perpendiculaire au méat
rotor, comme illustré sur la Figure 1.5. La pale peut donc battre, afin de rééquilibrer la portance
sur le disque rotor et d’annuler les moments de flexion en pied de pale. La portance se rééquilibre
puisque la pale bat vers le haut en pale avancante, en réponse aux fortes vitesses et a 'augmenta-
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tion de la portance. Ce battement vers le haut diminue les incidences de la pale. Réciproquement,
en pale reculante, ot la portance est plus faible, la pale redescend et augmente considérablement
les incidences et donc la portance générée.

W =0 deg

FIGURE 1.4 — Moment de flexion en battement en gysygg 1.5 — Schéma de I'articulation de batte-

I’absence d’articulation de battement. ment.

Laloi de battement obtenue en conséquence a cette dissymétrie de vitesse et donc de portance
sur le disque rotor provoque une inclinaison du rotor vers l'arriére de 'appareil ou le battement
est le plus faible (il est maximal a 'avant de I'hélicoptere). Lhélicopteére est alors en configuration
«autogire » et ne produira alors pas de force propulsive mais une force de trainée. Afin d’empécher
cela, un contrdle de I'incidence de la pale est nécessaire.

Ceci est obtenu par la commande de pas qui agit sur ’articulation de pas de la pale, par I’angle
de pas noté 0. Cette articulation permet la rotation de la pale autour de son axe longitudinal, mo-
difiant ainsi son incidence. Le collectif fait varier le calage moyen de la pale 6, c’est-a-dire pour
toutes les pales simultanément. Il modifie alors la poussée générée par le rotor principal.

Le pas cyclique, défini par ses deux composantes : latérale (8;.) et longitudinale (0;;), fait va-
rier périodiquement, plus précisément sinusoidalement, le pas et donc 'incidence de la pale en
fonction de I'azimut selon :

0 =0+ 0;.cosy + 0 siny (1.1

On peut démontrer que le pas cyclique permet de controler le mouvement de battement des
pales, et donc influence l'inclinaison du disque rotor. C’est cette orientation qui va permettre a
I'appareil de se déplacer en translation, grace a la composante horizontale de la portance géné-
rée perpendiculairement au disque rotor (Figure 1.6). Pour mettre 'hélicoptére en mouvement de
translation vers I'avant, il faut basculer le disque rotor vers ’avant. Pour cela, il faudra que les in-
cidences maximales soient obtenues en pale reculante (W = 270deg) et les incidences minimales
en pale avancante (y = 90deg). En effet, le mouvement de battement est décrit par une équation
différentielle du second ordre : I'équation de battement. La fréquence naturelle du mouvement de
battement est la fréquence de rotation. Comme la fréquence de I'excitation par les efforts aéro-
dynamiques est également a cette méme fréquence de résonance, la réponse de la pale est alors
déphasée de 90deg par rapport a I'excitation aérodynamique. Une incidence maximale en pale
reculante résultera donc en une augmentation du battement a I'arriére de I'appareil et donc a la
réduction du basculement du disque rotor vers 'arriere. Cependant, ce basculement du disque
rotor vers I’avant se fait principalement grace a 'inclinaison du mat (fixe sur un hélicoptere), et
par conséquent de I'appareil comme illustré dans la Figure 1.6.

Les forces d’inertie, induites notamment par la rotation et le battement de la pale, générent des
moments de flexion alternés en pied de pale liés a I'accélération de Coriolis (Figure 1.7). Pour s’en
convaincre, 'exemple d'un patineur est assez pertinent. Celui-ci, lorsqu’il tourne sur lui-méme,
utilise ses bras pour réguler sa vitesse : il les raméne proche de ’axe de rotation lorsqu’il souhaite
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\/

Vol stationnaire Vol d’avancement

FIGURE 1.6 — Schéma de I'inclinaison du disque rotor.

atteindre sa vitesse maximale et les tend pour la réduire. Le cas du rotor est similaire. Lors du
mouvement de rotation, un angle de battement maximal tend a rapprocher la pale de son axe de
rotation et donc accélere la pale, et inversement, un mouvement de battement vers le bas tend
a ralentir la pale. Le moment de flexion en trainée alterné, dirigé vers le bord d’attaque en pale
montante et vers le bord de fuite en pale descendante, est annulé en libérant I'articulation de
trainée. Le mouvement de trainée est défini par I'angle 6 et est illustré dans la Figure 1.8. L'équilibre
et la stabilité de I'hélicoptere sont donc assurés, a condition que le mouvement de trainée soit
amorti.

R W = 180 deg

W=0deg FIGURE 1.8 — Schéma de l'articulation de batte-
ment.
FIGURE 1.7 — Moment de flexion en trainée en
I'absence d’articulation de trainée.

1.1.1 Grandeurs utiles pour I'étude du comportement aéroélastique d’un rotor d’hé-
licoptere

Mécanique du rotor articulé et déformable

Dans les paragraphes précédents, nous avons abordé la mécanique du rotor principal d’'un
hélicoptere. Un certain nombre de grandeurs caractérisant, notamment, le mouvement des pales,
ont été présentées. Nous allons présenter maintenant I’ensemble des grandeurs qui permettront,
dans la suite de ce mémoire, de définir la cinématique et la dynamique des pales du rotor princi-
pal.
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Tout d’abord, la position de la pale au cours de sa rotation est définie par la position azimutale
de la pale v telle que v = Q¢[2n] olt Q est la vitesse de rotation de la pale autour du mat et t
est 'instant considéré. La convention choisie est de considérer 'origine de I'azimut, ¢ = 0deg, en
pale arriere. Au cours de I’étude du comportement du rotor, il peut étre nécessaire de se concentrer
sur une section radiale donnée. Pour cela, il convient d’utiliser la variable adimensionnée r/R qui
représente la position radiale r de la section considérée par rapport au rayon du rotor R.

Ensuite, comme évoqué dans le paragraphe précédent, plusieurs articulations sont libérées
au niveau du moyeu afin de contréler le rotor en vol d’avancement. Ces articulations sont notées
comimne suit :

- Articulation de pas :
L'angle de pas est noté 0. Il contribue a modifier 'angle d’incidence o de la pale. Il peut se décom-
poser en une somme de fonctions sinus et cosinus.

0 =0¢+0;.,c0s(Qt) +0;58in(Q1) (1.2)

Cet angle est positif lorsqu’il augmente I'incidence de la pale. Les composantes de ce signal pério-
dique sont le pas collectif (la valeur moyenne) : 8y, le pas cyclique latéral : 0. et le pas cyclique
longitudinal : 0.

- Articulation de battement :
De la méme maniere, ’angle de battement, noté 3, se décompose comme suit :

n n
B=Po+ ) Piccos(iQr) + Y Pissin(iQr) (1.3)
i=1 i=1

La convention choisie est de définir le battement 3 positif vers le bas (z < 0 : z correspond a 'axe
vertical orienté vers le haut). Cette convention ne correspond pas a la convention usuelle, mais a
celle liée au référentiel pale du code de dynamique hélicoptere HOST (utilisé dans le cadre de ces
travaux de these). Les composantes principales de ce signal périodique sont I’angle de conicité :
Bo, le battement longitudinal : ;. et le battement latéral : ;.

Linclinaison du plan rotor résulte donc de la composition de I'inclinaison du mat rotor, de
I'angle «ay, (c’est-a-dire de I'hélicopteére) et du battement longitudinal f;. comme illustré sur la
Figure 1.9.

FIGURE 1.9 - Schéma de l'inclinaison du disque rotor et des angles caractéristiques.

- Articulation de trainée :
L'angle de trainée, noté 6, se décompose selon :

10
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n n
§=80+ ) diccos(iQ) + ) 8;sin(iQr) (1.4)
i=1 i=1
Le mouvement de trainée 0 est positif lorsque le mouvement se fait « du bord de fuite vers le bord
d’attaque ». Encore une fois cette convention, issue du code HOST, est 'opposée de la convention
usuelle.

En plus des articulations rigides, des mouvements élastiques sont subis par la pale. Celui qui
a été le plus étudié dans le cadre de cette these est la déformation en torsion caractérisée par une
déformation autour de I’axe longitudinal d’angle 6,;,;. La torsion vient donc modifier localement
I'angle d’'incidence a de la pale a un instant t. La convention de signe choisie pour cet angle est la
méme que pour 'angle de pas, c’est-a-dire que 'angle de torsion est positif lorsqu'’il contribue a
augmenter les incidences.

Condition de vol et perfomance

Dans ce paragraphe, nous présentons les différentes grandeurs utilisées pour définir la condi-
tion de vol dans laquelle évolue le rotor étudié et celles permettant d’évaluer ses performances
dans de telles conditions.

Afin de faciliter la comparaison entre les rotors de géométrie différente et entre les conditions
de vol, des parametres adimensionnés sont généralement choisis. Pour cela, la géométrie du ro-
tor et 'environnement aérodynamique non perturbé dans lequel évolue le rotor sont utilisés afin
d’adimensionner les grandeurs physiques caractérisant la configuration étudiée ainsi que ses per-
formances.

La vitesse de rotation du rotor principal est définie par le nombre de Mach de rotation en ex-
trémité de pale Mg tel que Mqgr = (QR)/a ot Q est la vitesse de rotation du rotor, R est le rayon du
rotor considéré et a est la célérité du son dans I'environnement considéré. C’est cette vitesse de
rotation du rotor principal en extrémité de pale QR qui va venir adimensionner la vitesse d’avan-
cement du rotor, notée Uy, par 'introduction du parametre d’avancement, noté y, par la relation
suivante : @ = Uy /(QR). Ce parametre est particulierement utile pour évaluer la dimension du
cercle d’'inversion (dont le diametre adimensionné par le rayon du rotor est directement ). Il per-
met également d’évaluer la réduction de vitesse en pale reculante. A vitesse de rotation constante,
plus le parametre d’avancement est élevé, plus la vitesse en pale reculante est faible.

Ensuite, afin de déterminer les conditions de vol d'un hélicoptere, il faut définir la force propul-
sive et la force sustentatrice nécessaires pour qu’il atteigne les conditions visées. Pour cela, deux
paramétres adimensionnés sont communément utilisés : la charge rotor adimensionnée notée Z
et le coefficient de trainée de fuselage (C,S) /(So). Ils sont définis par les relations suivantes :

F,

(1.5) (st)f _ Fx

Z=100 5 =
1/2ps0(S0)(QR) S0 1/2px(So)UZ,

(1.6)

Dans ces relations, F, et F, représentent respectivement la force de traction et la force de por-
tance dimensionnée (en N) dans le repére absolu. Les autres parametres servant a 'adimension-
nement de ces grandeurs sont liés soit a la géométrie du rotor, soit a I'environnement dans lequel
le rotor est immergé. Ainsi, en ce qui concerne les grandeurs géométriques, on trouve dans ces
équations le rayon du rotor R, la surface du disque rotor défini par S = nR? et la solidité du ro-
tor principal o = (surface occupée par les pales)/(surface du disque rotor) = (N,Rc)/S ot Ny, est
le nombre de pales du rotor et ¢ est la corde de la pale (dans le cas d'une pale avec une corde
constante). Les grandeurs aérodynamiques utilisées sont la masse volumique p,, de I'état I'infini
non perturbé, la vitesse de rotation du rotor Q2 et sa vitesse d’avancement Ux.

Finalement, la puissance totale consommeée par le rotor est notée . La puissance totale
consommeée peut étre approchée par la décomposition suivante : Pyt = Pind + Pprot + Prus OU

11
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Pinq estla puissance induite, &;,0¢ la puissance de trainée de profil et 25 la puissance de trainée
du fuselage. Ces termes sont définis comme suit :

2
Pind = sz% : Puissance induite
Prof = §00oS0 (QR)3Cypn (1 +5p?) : Puissance de trainée de profil (1.7)
Prus = %poo(CxS) ngo : Puissance de trainée du fuselage

ol k est le coefficient de perte induite, F,, est la force de poussée (normale au plan rotor), C,, est
le coefficient de trainée de profil et (C,S) r est la trainée de fuselage.

Grandeurs aérodynamiques

Dans le cadre del’étude du comportement aérodynamique d'un rotor, il peut étre particuliére-
ment intéressant de se concentrer sur la contribution de chacune des sections de pale aux efforts
aérodynamiques subis par la pale elle-méme. Cela permet de connaitre les sections les plus solli-
citées.

Lorsque I'on s’intéresse a une section de pale donnée situé a une distance r du centre de rota-
tion, il est possible de définir les vitesses vues par la section selon trois composantes (Figure 1.10) :
la composante tangentielle Ur, la composante radiale (transverse) Uy et la composante perpen-
diculaire Up [63].

FIGURE 1.10 — Schéma des vitesses.

Ces composantes sont définies comme suit :

Ut = Qr + U cosagsiny (1.8)
Ur = Ugocosa cosy (1.9
Up = (Uxosinag +Vjz)cosp + rB + UgoCosa,cosysinf (1.10)

ol V; est la vitesse induite introduite par Prandtl dans la théorie de la ligne portante modélisant
la déflexion de I’écoulement par la surface portante.
La distribution de pression autour d'une section de pale peut étre caractérisée par le coeffi-
cient de pression adimensionné K, tel que :
P-P,

K= —— 2 1.11
P 11200002 -1
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ou P est la pression (en Pa) a une position donnée de la section considérée et P, est la pression de
I'environnement infini au repos. La convention du coefficient de pression —K,, choisie correspond
al'opposé de la convention frangaise usuelle K, = (P — Po) (1/ 2000U2).

Les efforts aérodynamiques par section dans le repére local adimensionné par la vitesse du
son (a) peuvent se décomposer en six termes, dont les deux principaux (qui seront massivement
utilisés dans le cadre de cette these) sont les suivants :

2 _ _
M?C,, = (1.12) M2C,, = Y (1.13)

1/2poa?c

Pour une section radiale de pale donnée, la force normale par unité de longueur est notée
dF, etle moment de tangage par unité de longueur, dM. A partir de ces grandeurs, on définit les
coefficients adimensionnés M2C,,, le coefficient de force normale et M%C,,,, le coefficient de mo-
ment de tangage, dans le repére local. Puisque nous nous intéressons ici au comportement d'une
section de pale, 'adimensionnement se fait avec la longueur de la corde c de la section considé-
rée. Uadimensionnement par la vitesse du son est intéressant lorsqu'une pale d’hélicoptere en vol
d’avancement est considérée puisque cela permet de rendre I’adimensionnement indépendant de
lavariation de la vitesse locale caractérisée par le nombre de Mach M de la pale au cours de sa rota-
tion. Une approximation de cette vitesse locale généralement choisie est Ut = Qr + Uy cosagsiny
dans laquelle les effets induits et de battement sont notamment négligés. Néanmoins, cette ap-
proximation permet tout de méme d’avoir une bonne estimation de la vitesse locale réelle a une
section de pale donnée.

Finalement, les sillages émis par le rotor et par les parties fixes seront visualisés a plusieurs re-
prises dans ce manuscrit. Des iso-contours de critére Q sont fréquemment utilisés pour visualiser
les tourbillons dans des solutions issues de calculs numériques.

1
Q=3 i =5iSij) (1.14)
. . . . . du
ou S et Q) sont respectivement le tenseur de cisaillement et de rotation tels que S;; = %(g—;‘]’_ + a—i’_)
_1,0u; Oy
etQ;j = Q(a—xj - a—xlj,).

En effet, Hunt ez al. [44] proposent de définir les tourbillons comme les régions dans lesquelles
le tenseur rotation Q; ; est prédominant par rapport au tenseur de cisaillement S; ;, c’est-a-dire
les régions dans lesquelles le critére Q est positif (Q = 1/2(||Q[|?~[|S1?)) [51]. Le cceur du tourbillon
est alors défini par la valeur maximale de ce critére Q.

Grandeurs aéroélastiques

Les principaux efforts structurels sur la pale sont les moments de flexion en battement Mg,
et en trainée M3, ainsi que les moments de torsion My, . Ces efforts sont ensuite transmis en
pied de pale et plus précisément aux biellettes de pas. En effet, ces efforts biellettes, noté PPL,
sont directement liés au moment de torsion a la section localisée en pied de pale par la relation
suivante :

elas”*

M + M;
PPL = —Oetas T Vinert (1.15)
IppL,

ol Mjnert €St le moment inertiel et lppy, est le bras de levier. Ainsi, dans ce manuscrit, nous nous
référerons au moment de torsion en pied de pale pour évaluer la sollicitation du systéme de com-
mande.

1.1.2 Origine et effets du décrochage dynamique

Lorsqu’un vol d’avancement stabilisé est effectué avec une forte charge ou une grande vitesse
de translation, les incidences obtenues en pale reculante s’accroissent et peuvent atteindre des
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valeurs supérieures a celle du décrochage statique. Lorsque cette incidence de pale dépasse un
certain seuil (supérieur a I'angle de décrochage statique), un décollement majeur de la couche li-
mite peut apparaitre sur 'extrados (surface supérieure) en pale reculante a chaque révolution du
rotor. C’est le décrochage dynamique. Celui-ci engendre de forts efforts dynamiques et d’intenses
vibrations. Il peut menacer la sécurité de 'appareil en provoquant un risque de rupture du sys-
téeme de commande et, dans les cas les plus séveres, une perte de contréle de I'aéronef, avec un
mouvement a cabrer suivi d'un mouvement de roulis de I'appareil du c6té de la pale reculante. Il
est ainsi I'une des principales limites du domaine de vol des hélicopteres.

Le décrochage dynamique a tout de méme des effets intéressants. En effet, un retard de dé-
crochage alieu lors de configurations de décrochage dynamique, permettant ainsi d’atteindre des
portances plus importantes qu’'en configuration statique. Néanmoins, lorsque le décrochage dy-
namique se développe, il est beaucoup plus intense et instationnaire que le décrochage statique.
Leffondrement du moment de tangage puis de la portance est plus violent dans ces configurations
(Figure 1.11). Le moment piqueur induit des efforts dynamiques haute-fréquence et de grande
amplitude sur les biellettes de commande de pas (Figure 1.12). Cela peut mener a une limite d’ef-
forts du systeme de commande. De plus, la structure va répondre aux excitations engendrées par
la torsion, dues aux forces aérodynamiques, et des instabilités peuvent apparaitre (« stall flutter »).

— ——STATIC

PITCHING MOMENT, Cy

NORMAL FORCE, Cy

1 1 L I T\ | | Il IO (N —
o] 5 10 15 20 28 0 5 10 15 20 25
INCIDENCE, a, deg INCIDENCE, a, deg

FIGURE 1.11 — Comparaison des efforts aérodynamiques résultant du décrochage statique et du décrochage
dynamique [9].
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FIGURE 1.12 - Evolution temporelle des efforts sur les biellettes de commande de pas pour une configura-
tion classique et une configuration décrochée [2].
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* Envol d’avancement, des angles d’incidence plus élevés sont obtenus en pale reculante.

¢ Des décollements massifs de la couche limite se produisent en pale reculante dans des
vols d’avancement a grande vitesse ou a forte charge.

* Le décrochage géneére d'intenses fluctuations d’efforts aérodynamiques et structurels.

1.2 Le décrochage dynamique : du rotor d’hélicoptere au profil oscil-
lant

Dans cette partie, les premiéres études portant sur le décrochage dynamique ainsi que leurs
conclusions seront présentées. Celles-ci portent essentiellement sur des configurations simpli-
fiées de profils bidimensionnels en oscillation de tangage sinusoidale. Nous nous attacherons
dans un premier temps a vérifier le lien entre ces études simplifiées et le comportement d'un rotor
complet articulé. Puis nous détaillerons les mécanismes du décrochage dynamique observés lors
de ces études sur profils oscillants. L'objectif est de présenter cette premiere approche permettant
de caractériser I'apparition et le développement du décrochage dynamique.

1.2.1 Equivalence profil oscillant - rotor

Comme cela a déja été évoqué précédemment, les études passées du décrochage dynamique
ont essentiellement porté sur des profils oscillants. De plus, les études portaient, principalement,
sur des configurations avec des oscillations de grande fréquence (typiquement de I'ordre de la
fréquence du premier mode de torsion, 6Q) et faible amplitude, caractéristiques du flottement de
décrochage [10, 38, 39].

C’est en 1972 que McCroskey et Fisher [76] ont montré qu'un élément de pale peut étre, en
réalité, approché par un profil en oscillation de tangage sinusoidale de faible fréquence (celle de
la rotation du rotor) et de grande amplitude comme illustré sur la Figure 1.13.

En effet, ils ont étudié I'évolution de différentes grandeurs aérodynamiques sur un rotor (le
rotor principal du Boeing CH-47C équipé de profil aérodynamique NACA23010 modifié) en souf-
flerie lors de diverses conditions de vol. Ils ont ainsi pu comparer le comportement de ce rotor par
rapport aux expériences menées sur des profils bidimensionnels oscillants. Ils ont ainsi mis en évi-
dence la similitude entre les comportements des deux configurations, validant ainsi la succession
d’études sur des profils oscillants visant a caractériser le décrochage dynamique, et a identifier les
différents phénomeénes impliqués.

Nous tacherons, dans le prochain paragraphe, de présenter différentes études bidimension-
nelles de profil en oscillation de tangage, et le comportement d'un profil lorsqu’il est soumis au
décrochage dynamique. En effet, bien que ces travaux de these portent sur I'étude du décrochage
sur des rotors complets, articulés et déformables, c’est sur ces configurations simplifiées que la
phénoménologie du décrochage dynamique a été majoritairement étudiée en détail. Nous préte-
rons, ainsi, particulierement attention a la définition et la description des différentes étapes du
décrochage dynamique de ces configurations.

1.2.2 Phénoménologie du décrochage dynamique sur un profil oscillant

McCroskey, Carr et McAllister [75] et [9] ont identifié, lors d’essais en soufflerie, les mécanismes
du décrochage dynamique apparaissant sur un profil oscillant. La Figure 1.14 présente 1'évolution
des grandeurs aérodynamiques en fonction de I'incidence du profil. Les courbes de portance et de
moment de tangage révelent des boucles d’hystérésis caractéristiques du décrochage dynamique.
En effet, le comportement du profil est fortement perturbé par I'apparition du décrochage et ces
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FIGURE 1.13 — Incidence d’'une section de pale de rotor d’hélicoptere en vol d’avancement approchée par
une courbe sinusoidale [72].

grandeurs ne sont plus linéaires. L'évolution des mécanismes lors du décrochage peut étre extraite
e ces courbes. Le décrochage amique peut étre découpé en 6 étapes :
d bes. Le d hage d t étre d 6 ét
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Lorsque l'incidence augmente, 1'écoulement reste attaché sur I'extrados du profil aérody-
namique. C’est la phase «linéaire ». Puis la couche limite décolle, 'incidence dépasse I'in-
cidence de décrochage statique et la portance continue de s’accroitre de maniére linéaire.
Cette étape inclut les phases a) a d) dans la Figure 1.14.

Ensuite, un tourbillon de décrochage dynamique se forme au niveau du bord d’attaque, la
portance continue alors d’augmenter, mais le moment de tangage commence a chuter brus-
quement. C’est le décrochage en moment illustré de e) a g) dans la Figure 1.14.

Le tourbillon de décrochage est alors convecté vers le bord de fuite. Lorsqu’il arrive a mi-
corde, la portance est maximale. Elle dépasse la portance statique maximale du profil. Le
moment de tangage continue de décroitre. La portance va alors commencer a chuter bruta-
lement. C’est le décrochage en portance. Il correspond a I’étape h) de la Figure 1.14.

Le tourbillon de décrochage dynamique atteint le bord de fuite menant a un minimum du
moment de tangage. Le profil est entiérement décollé. La position du tourbillon de décro-
chage géneére une dépression au bord de fuite produisant un moment piqueur trés intense,
juste avant une brusque remontée du moment de tangage (apres I'étape i) de la Figure 1.14).
La portance continue de s’effondrer jusqu’a I'étape j) illustrée dans la Figure 1.14.

Des pics de pression et des variations de charges aérodynamiques semblent indiquer la pré-
sence de tourbillons secondaires avec une succession de décollements-recollements de la
couche limite au bord d’attaque.

Finalement, la couche limite recolle du bord d’attaque au bord de fuite. Le profil recouvre
de la portance et le moment de tangage augmente jusqu’'a retrouver un comportement
«non-décollé » linéaire (phases k) et ) de la Figure 1.14).
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FIGURE 1.14 — Processus du décrochage dynamique sur I'évolution des coefficients de portance et de mo-
ment de tangage en fonction de I'incidence d'une section de pale [9].

La formation, le détachement du tourbillon de décrochage de la surface de la pale et son trans-
port vers le bord de fuite sont des mécanismes majeurs du décrochage dynamique. La formation
et le lacher de tourbillons de décrochage, avec un retard du recollement, sont a I'origine des phé-
nomeénes d’hystérésis observés. Mulleners et al. [85, 86] ont utilisé la technique de vélocimétrie
par images de particules (PIV) résolue en temps afin de détecter le transport des structures tour-
billonnaires sur un profil OA209 en oscillation de tangage soumis au décrochage dynamique. Le
décrochage peut étre caractérisé en deux étapes. La premiére correspond a la formation d’instabi-
lités dans la couche de cisaillement pendant les étapes montrant une augmentation de la portance
au-dela de la portance au décrochage statique. La seconde étape est la formation du tourbillon de
décrochage suite a I'enroulement de la couche de cisaillement. Puis un détachement rapide du
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tourbillon de décrochage se produit, dt a une accumulation de vorticité au niveau du bord d’at-
taque.

McCroskey et al. [74] distinguent deux types de décrochage. Le premier est le décrochage 1é-
ger ou « light stall » (Figure 1.15). Le décollement de la couche limite a une hauteur de I'ordre de
I'épaisseur du profil. Langle d’incidence maximum n’est que légerement supérieur al’angle de dé-
crochage statique. Le profil retrouve rapidement son comportement non-décollé. Lhystérésis de
la portance et du moment est donc faible dans cette configuration. Mulleners et al. [87] précisent
que le décrochage léger apparait lorsque le décrochage débute lors de I'oscillation vers le « bas » du
profil, aprés avoir atteint son incidence maximale. Le tourbillon de décrochage a une relativement
faible intensité.

Enrevanche, le décrochage profond ou «deep stall » (Figure 1.16) génére des variations d’effort
plus brutales. La zone décollée est de I'ordre de la corde du profil. Dans cette configuration, I’angle
de décrochage statique est trés largement dépassé et des structures tourbillonnaires conséquentes
et chaotiques apparaissent et sont lachées du bord d’attaque. Les effets d’hystérésis observés sont
plus importants que dans le cas du décrochage léger puisque le retard au recollement est plus im-
portant. Mulleners et al. [87] ajoutent que le décrochage profond se produit lorsque le décrochage
apparait a une incidence de la pale inférieure a sa valeur maximale en phase de montée.

SEPARATION
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BUBBLE VISCOUS LAYER

LAMINAR
FLOW
TURBULENT

FLOW
® STRONG INTERACTION ® VORTEX DOMINATED
® VISCOUS LAYER = O(AIRFOIL THICKNESS) ® VISCOUS LAYER = O(AIRFOIL CHORD)

FIGURE 1.16 — Schéma de la topologie d’écou-
lement sur une section en décrochage profond
[74].

FIGURE 1.15 — Schéma de la topologie d’écoule-
ment sur une section en décrochage léger [74].

Linfluence de différents parametres physiques sur I'apparition, 'intensité et les mécanismes
du décrochage dynamique a été étudiée dans les références [9,37,74,92]. Le décrochage léger est
connu pour étre plus sensible aux parametres susceptibles de modifier le comportement du dé-
collement de la couche limite. Il est donc sensible a la géométrie du profil, a la fréquence réduite
del'oscillation, a I'incidence maximale et au nombre de Mach [73,77]. Lorsque les conditions sont
suffisantes pour permettre au décrochage profond de se développer (larges amplitudes d’oscilla-
tion et angle d’'incidence maximale élevé), le comportement aérodynamique du profil devient peu
dépendant de la géométrie du profil, de son mouvement et des nombres de Reynolds et de Mach,
dans une limite raisonnable.

La frontiere entre le décrochage modéré et le décrochage profond n’est pas clairement mar-
quée. De nombreuses études expérimentales ont montré que, lorsqu’il est soumis a des incidences
suffisantes, I'’écoulement autour d'un profil en oscillation de tangage est caractérisé par la pré-
sence et le développement de décollement de la couche limite sur le profil, lorsque celui-ci est im-
mergé dans un écoulement subsonique. Dans ces conditions, a un nombre de Mach et un nombre
de Reynolds donnés, le décollement est principalement caractérisé par I'incidence maximale at-
teinte par le profil considéré, comme illustré sur la Figure 1.17. L'incidence maximale fait égale-
ment évoluer le décrochage allant du déclenchement du décrochage pour des incidences maxi-
males plut6t faibles, puis lorsque celle-ci augmente, le décollement devient plus étendu, un fort
moment piqueur et une augmentation de la trainée est obtenue. On est dans une configuration
de décrochage léger. Finalement, lorsque I'incidence maximale devient tres élevée, on se retrouve
dans une configuration de décrochage profond avec des variations d’efforts aérodynamiques plus
abruptes (Figure 1.17). Carr et al. [9] ont également montré que, pour une méme fréquence ré-
duite k = wc/2U = 0.15 (ou1 w est la féquence de rotation), le comportement au décrochage du
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NACAO0012 est différent pour des oscillations de a = 15deg+6degsin(Q 1), a = 15deg+10degsin(Q¥)
et a = 15deg+14degsin(Q1). En effet, plus I'incidence maximale est élevée, plus le décollement

s’étend et s'épaissit. C’est principalement di au développement du tourbillon de décrochage qui

permet le passage au décrochage profond lorsque I'incidence maximale est augmentée. Une va-

riation de cet angle d’incidence maximale de seulement 1 deg permet le passage du décrochage

modéré au décrochage profond, sur le profil OA209 [61].
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FIGURE 1.17 — Influence de I'incidence maximale sur I'apparition et I'intensité du décrochage dynamique
[74].

Le nombre de Mach a une certaine importance dans le développement du décrochage. En ef-
fet, lorsque le profil est plongé dans un écoulement transsonique ou, dans une moindre mesure,
lorsque I'’écoulement devient supersonique au bord d’attaque (ce qui se produit pour des nombres
de Mach al'infini amont relativement faibles pour les incidences considérées), le tourbillon de dé-
crochage se formera dans un environnement compressible. Il sera, alors, affecté par la force et le
mouvement de 'onde de choc qui se produit sur le profil. De plus, les effets de compressibilité
modifient considérablement les efforts aérodynamiques obtenus sur un profil bidimensionnel.
Ericsson [31] a montré que la portance maximale possible dans un écoulement, a minima locale-
ment, sonique est proportionnelle a (1 —M2,)%'?, ot M, est le nombre de Mach a I'infini amont et
non au facteur de compressibilité de Prandtl-Glauert (1 — M2)~!/2 comme les écoulements sub-
soniques.

Lorsque le nombre de Reynolds est élevé, le décrochage se produit sensiblement plus tard et
met plus de temps a se développer. Gupta et al. [37] ont également montré que, lorsque le nombre
de Reynolds basé sur la corde est de 1.10°, des structures tourbillonnaires distinctes se forment au
bord d’attaque et au bord de fuite du profil. Ces structures co-rotatives interagissent et finissent
par former le tourbillon de décrochage.

La fréquence réduite k = 2n fc/(2Uy) est le rapport entre I'échelle de temps caractéristique
de la convection de I’écoulement et I'échelle de temps caractéristique du mouvement du profil.
Plus la fréquence réduite est élevée, plus 'écoulement est instationnaire. L'effet de la variation
de la fréquence réduite est trées dépendant du profil et du type de décrochage. Sur le profil 0A209,
lorsque la fréquence réduite de I'oscillation de tangage est augmentée, le décollement de la couche
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limite débute a un angle d’incidence plus élevé, voire méme au cours du mouvement a piquer.
L'apparition du décrochage est donc retardée et le décrochage, quand il intervient, est plus violent
pouvant passer d'un décrochage modéré a un décrochage profond.

Enfin, le décrochage dynamique est un phénomene non-répétitif. En effet, une large varia-
tion cycle-a-cycle du comportement du profil est observée des que le décrochage apparait dans
diverses configurations [95, 102, 103, 127]. Il est donc évident que moyenner les différentes gran-
deurs aérodynamiques et structurelles apportera une erreur due a la variabilité des résultats. En
effet, le comportement d'un profil soumis au décrochage semble suivre plusieurs « topologies »
selon le cycle considéré [102]. Ainsi, moyenner sur un grand nombre de cycles ne permettrait pas
de représenter correctement le comportement aéroélastique réel du profil.

e Le décrochage dynamique peut étre approché par des configurations bidimension-
nelles en oscillation de tangage.

* Le décrochage engendre un fort moment a piquer puis une chute de portance.

¢ I'incidence maximale et la fréquence des oscillations contribuent a I'intensité du décro-
chage.

1.3 Différence avec le rotor d’hélicoptere en vol d’avancement

Néanmoins, méme si 'approximation du profil en oscillation de tangage permet d’obtenir
avec plus d’aisance le comportement d'une section de pale soumise au décrochage dynamique
et les mécanismes qui le composent, cela reste insuffisant pour une compréhension compléte du
phénomene.

Bousman [6] a étudié le décrochage dynamique apparaissant sur le rotor principal de I'héli-
coptére UH-60A issu de données d’essais en vol [58]. Il a montré que lors d'un vol d’avancement
stabilisé, plusieurs évenements de décrochage apparaissent sur le disque rotor. Ceux-ci se pro-
duisent a différentes positions azimutales et radiales, comme illustré sur la cartographie en Figure
1.18. 11 a également montré que la phénoménologie du décrochage reste similaire au décrochage
bidimensionnel. On a bien la succession d'un décrochage en moment (symbole O sur la Figure
1.18), puis un décrochage en portance (symbole X sur cette méme figure) caractéristiques de la
formation et la convection du tourbillon de décrochage présentées dans le paragraphe précédent.
Néanmoins, I'écoulement vu par la pale est profondément tridimensionnel en environnement
«rotor », et Bousman a mis en évidence 'effet de plusieurs aspects, négligés dans les études bidi-
mensionnelles des profils en oscillations, sur le décrochage, notamment la réponse aéroélastique
de la pale et la proximité a la pale d'un tourbillon d’extrémité.

Cette section a pour objectif de présenter plusieurs aspects montrant I'importance de consi-
dérer les rotors complets, articulés et déformables, lors de I'étude du décrochage dynamique.

1.3.1 Réle del'envergure de pale

Rossow [111] évoque brievement le role du tourbillon d’extrémité sur la répartition radiale des
efforts sur une aile rectangulaire. Il montre que I'enroulement de la nappe tourbillonnaire affecte
considérablement les efforts au niveau de I'extrémité de l'aile lorsqu’elle est a hautes incidences
en comparaison a une nappe tourbillonnaire restant « plane ».

Lorber et al. [69-71] ont mis en évidence le role du tourbillon d’extrémité de pale sur I'appa-
rition du décrochage sur une configuration d’aile d’envergure finie en oscillation de tangage. En
effet, celui-ci va perturber 'environnement aérodynamique autour de I'extrémité de pale et donc
I'apparition du décrochage. IIs ont montré que le tourbillon d’extrémité va réduire les incidences
sur la pale et donc retarder 'apparition du décrochage sur les derniers 10% de corde de I'’extrémité.
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FIGURE 1.18 — Cartographie des régions de décollement et de la position du décrochage en moment et en
portance sur un rotor en vol d’avancement [6].

IIs ont également montré que pour un nombre de Mach inférieur a 0.3, le tourbillon d’extrémité
interagit avec le tourbillon de décrochage et intensifie les effets instationnaires observés sur les
efforts.

Moir et Coton [82] ont étudié le comportement d'une aile (NACA0015) d’envergure finie lors-
qu’elle est soumise a des oscillations de tangage autour de sa ligne de quart de corde. Ils ont mon-
tré la présence de deux structures tourbillonnaires principales : le tourbillon de décrochage émis
par le bord d’attaque et les tourbillons d’extrémité de 'aile. Un tourbillon de bord de fuite a égale-
ment été observé. L'écoulement est globalement bidimensionnel a mi-envergure de l'aile. Néan-
moins, sile développement du tourbillon de décrochage est, dans un premier temps, relativement
uniforme sur la plupart de l'aile, il se transforme rapidement en tourbillon en arche, « Q-shaped »,
comme cela a été identifié par Horner et al. [43]. Une illustration du développement du tourbillon
de décrochage issu du bord d’attaque est proposée par Horner ef al. [43] et est présentée en Fi-
gure 1.19. Ils ont également justifié un développement plus rapide du tourbillon de décrochage a
mi-envergure. L'incidence aérodynamique est plus élevée dans cette région puisque la déflexion
vers le bas, produite par les tourbillons d’extrémité, est minimale. De plus, le développement d'un
tourbillon de bord de fuite favorisant le tourbillon de décrochage, déja évoqué lors d’études bidi-
mensionnelles par Gupta et al. [37], est observé.

Le Pape et al. [61] ont mis en ceuvre des études en soufflerie d'un profil et d'une aile d’en-
vergure finie d'un profil hélicoptere OA209 en oscillation de tangage et soumis au décrochage
dynamique. IIs ont également montré que I'influence du tourbillon d’extrémité s’accroit en s’ap-
prochant de 'extrémité de la pale. En effet, I'incidence nécessaire pour que 'aile décroche est de
plus en plus élevée en s’approchant de 'extrémité et le décrochage obtenu devient de moins en
moins intense. Le moment piqueur est moins important, les boucles d’hystérésis moins marquées
et les variations des efforts aérodynamiques sont plus faibles pres de I'extrémité. Ils ont également
montré que I'écoulement reste attaché au niveau de I'extrémité de la pale quand le reste de la pale
est entierement décollé.

Cet effet de I'extrémité de la pale a été également identifié par de nombreuses études sur des
ailes d’envergure finie en oscillation de tangage. Parmi elles, on peut citer les Références 19,95,97,
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FIGURE 1.19 — Schéma du développement du tourbillon de bord d’attaque en tourbillon en arche en condi-
tions tridimensionnelles [19].
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112,113,124,130 qui révelent également une réduction de I'incidence provoquée par le tourbillon
d’extrémité qui permet ainsi de prévenir I'apparition du décrochage a proximité du bout de pale.

Bousman [6] a également montré cette réduction du décrochage sur I'extrémité de la pale sur
des configurations rotor lors d’essais en vol, plus précisément sur la portion a une corde du bout
de pale. De plus, dans une configuration rotor compléte, des écoulements transverses vont se dé-
velopper puisque I'angle de fleche varie avec la position radiale et azimutale de la portion de pale
considérée. Le comportement de la pale est foncierement différent le long de son envergure. Cet
aspect sera discuté dans le prochain paragraphe, traitant de I'influence de la rotation des pales
dans le développement du décrochage dynamique.

1.3.2 Role delarotation

Contrairement aux modélisations dites « de profil oscillant », la pale du rotor principal d'un
hélicoptere subit une rotation autour du mat rotor. Cette rotation va engendrer une modification
de I'’écoulement amont tel qu’il est vu par chaque élément de la pale au cours du temps. La vitesse
tangentielle locale Ut varie non seulement en envergure, mais aussi au cours de la rotation selon
Ut = Qr + Ugcosagsin(Q1) ol Uy est la vitesse d’avancement, Q est la vitesse de rotation de la
pale et a estl'inclinaison du mét. De plus, lors d'un vol d’avancement, la translation va engendrer
des écoulements radiaux Ug = Us,cosa,cos(Q2f) non négligeables (Figure 1.10).

En 1947, Himmelskamp [42] a mis en évidence l'influence de la rotation d'une pale sur le
décollement de la couche limite et, plus particulierement, sur I'apparition du décrochage dyna-
mique. En effet, la rotation permet de retarder 'apparition du décrochage a des valeurs de por-
tance plus élevées que celles obtenues par des configurations bidimensionnelles, en I’absence de
rotation, avec un méme profil aérodynamique. Ce retard s’accroit en s’approchant de I’axe de ro-
tation, empéchant alors I'apparition du décrochage dans les régions de faible r/R. Lhypothese,
présentée par Himmelskamp pour justifier I'influence de la rotation sur le décrochage, est basée
sur les forces induites par la rotation venant stabiliser la couche limite.

En effet, Harris et al. [40] présentent les causes possibles de I'amincissement de la couche
limite et du retard du décrochage. Cet amincissement de la couche limite serait notamment da a la
présence d'un écoulement radial du pied vers I'extrémité de la pale, induit par la rotation. Ce type
d’écoulement peut avoir plusieurs origines lors d'un vol d’hélicoptére en vol d’avancement. Il peut
étre di ala position de la pale au cours de la rotation, aux efforts centrifuges ou a la distribution de
pression sur la pale. D’autre part, 'accélération le long de la corde, en réponse a la force de Coriolis,
permet de retarder I'apparition du décrochage dynamique. En effet, la force de Coriolis, lorsque
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I’écoulement est orienté vers I'extrémité, va venir accélérer I’écoulement dans la direction opposée
alarotation. D’autre part, le mouvement de battement génere également une force de Coriolis qui
tend a accélérer le fluide dans la direction de la corde. En effet, lors d'un vol d’avancement, la pale
bat vers le bas lorsqu’elle est en région de pale reculante (vu au paragraphe 1.1) produisant ainsi
un écoulement dirigé vers I'extrémité. L'accélération de Coriolis est donc opposée a la rotation de
la pale dans la région du décrochage dynamique. Celle-ci va agir comme un gradient de pression
favorable et va privilégier I'attachement de la couche limite, retardant le décollement et donc le
décrochage. Les effets de I'accélération de Coriolis sont plus forts pres de 1'axe justifiant le retard
plus important du décrochage dans cette région.

Banks et Gadds [3] ont mis en place une étude analytique pour confirmer |'observation faite
par Himmelskamp [42] suggérant que la rotation d'une voilure retarde I’apparition du décrochage.
IIs ont ainsi montré théoriquement que la rotation permet de retarder le décollement d'un écou-
lement purement laminaire, et, éventuellement, de I'empécher compléetement, en stabilisant la
couche limite tant que les gradients de pression adverse sont relativement faibles.

Par la suite, ces effets ont été confirmés lors de plusieurs études. Il est donc important de consi-
dérer la rotation notamment pour prendre en compte I'effet de la force centrifuge [15,25,27,28,40,
84,97,99,112,113]. Celle-ci, comme proposé par Himmelskamp, a un effet stabilisant de la couche
limite en produisant des gradients de pression radiaux favorables. En effet, un fort écoulement
transverse en direction de I'extrémité se développe dans les régions décollées. Ces régions sont
plus impactées par les effets centrifuges car les écoulements décollés sont plus lents que I'écou-
lement non perturbé [25, 99]. L'écoulement transverse produit dans la région décollée balaie le
tourbillon de décrochage dynamique, lorsqu’il se forme, vers I'extérieur. Celui-ci est plus allongé
et reste plus pres de la paroi par rapport a des configurations sans rotation [34]. L'accélération de
Coriolis est également impliquée dans la production d’écoulement radial. En effet, une modifica-
tion de I’écoulement radial est observée [98] en faisant varier le parametre d’avancement | a une
vitesse de rotation constante (donc a force centrifuge constante).

1.3.3 Role dusillage

Le sillage d'un hélicoptere est composé des tourbillons marginaux et du sillage des parties
fixes : fuselage, téte-rotor... Les interactions entre les pales et ces sillages sont sources de perturba-
tions aérodynamiques. Celles-ci peuvent donc influencer I'apparition et I'intensité du décrochage
dynamique. Ainsi, dans cette partie, nous nous concentrerons sur 'influence sur le décrochage
dynamique des tourbillons générés par les extrémités de pale et de leurs interactions avec les voi-
lures tournantes.

Qu’est ce qu'un tourbillon marginal ?

Le tourbillon marginal se forme suite au déplacement de 'air de I'intrados (région de surpres-
sion) vers I'extrados (surface supérieure de la voilure portante caractérisée par une dépression)
(Figure 1.20). Une discontinuité de vitesse dans la direction de I'envergure entre I'intrados et I'ex-
trados est observée au niveau du bord de fuite, formant une nappe tourbillonnaire (Fig. 1.21). La
vorticité axiale du sillage est proportionnelle a la variation en envergure de la charge, ou de la
circulation, sur la pale. Celle-ci est particulierement élevée en extrémité, ou les efforts dus a la
rotation et a I’annulation de la portance au-dela de la pale sont concentrés, provoquant I’enroule-
ment de la nappe tourbillonnaire. Un intense tourbillon marginal va alors se former (Figure 1.22).

L'écoulement au cceur du tourbillon marginal est essentiellement laminaire [24,111]. En effet,
la Figure 1.23, issue de I'’étude de Ramasamy et al. [101], illustre trois régions au sein du tourbillon.
Larégion « 1 », le cceur du tourbillon, est dépourvue de grosse structure tourbillonnaire turbulente
avec un écoulement dépendant uniquement de la distance au centre du tourbillon, caractéristique
d’une région laminaire. La région « 2 » présente des structures tourbillonnaires de taille variable,
c’est une zone de transition vers la turbulence en région « 3 ».
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FIGURE 1.21 — Schéma de la discontinuité de vi-
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FIGURE 1.22 — Schéma de la répartition de circulation sur 'aile et de I'enroulement tourbillonnaire [59].

FIGURE 1.23 - Visualisation par plan laser d'un tourbillon marginal [101].
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Tourbillons d’extrémité d’'un rotor d’hélicoptere

De maniere théorique, c’est-a-dire sans perturbation extérieure, les tourbillons marginaux des
pales d’hélicoptere ont une géométrie hélicoidale [29]. Ceux-ci sont représentés sur la Figure 1.24
et sont caractérisés par les équations suivantes :

Ax = (Vix +Voocosag)At
Ay =V, At (1.16)
Az = (Viz + Veosinag) At

ol V; est la vitesse induite telle qu’elle a été introduite par Prandtl dans la théorie de la ligne por-
tante. C’est une grandeur modélisant la déflexion de I’écoulement par la surface portante.

- - -
RS

W
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FIGURE 1.24 — Schéma des tourbillons marginaux émis par un rotor en vol d’avancement [29].

La géométrie du sillage non déformé produit par les pales ne dépend donc que de la vitesse
d’avancement, de la poussée générée par le rotor (qui intervient dans la valeur de la vitesse induite
(Vix, Viy, Viz)), de I'inclinaison du disque rotor et du nombre de pales.

Néanmoins, en configuration réaliste, le sillage émis par le rotor est perturbé par les effets in-
duits par les pales ou encore par le sillage lui-méme (par auto-induction). La géométrie du sillage
ne sera donc pas parfaitement hélicoidale. Il y a ainsi un couplage entre le comportement des
pales et celui du sillage. IIs vont s’influencer de maniére réciproque. Les pales et leur mouvement
vont induire des écoulements perturbant le sillage qui est alors déformé. Finalement, cette défor-
mation modifie I'influence du sillage sur le comportement aérodynamique des pales.

Effet des interactions pale-tourbillon sur le décrochage

Les tourbillons d’extrémité peuvent rester trés proches du rotor lors de configurations de vol
d’avancement, surtout s’ils operent a faible charge ou a faible vitesse. Ils peuvent ainsi générer des
modifications de I’environnement aérodynamique de la pale et notamment I'incidence effective
[63]. En effet, le tourbillon génére une forte vitesse tangentielle pres de son cceur (Figure 1.25)
apres son émission puis quand 1'age du sillage va s’accroitre, le tourbillon va se diffuser, le coeur
va s’élargir et la vitesse tangentielle va diminuer [64].

La Figure 1.26 illustre les interactions possibles sur un rotor bipale a deux parametres d’avan-
cement p différents. On observe effectivement la présence d’interactions possibles entre la pale et
un tourbillon en pale reculante, ou1 le décrochage dynamique peut apparaitre.
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FIGURE 1.26 — Cartographies des interactions possibles entre une pale et un tourbillon marginal sur un rotor
bipale en vol d’avancement a deux parametres d’avancement () [63].

Linclinaison de I'interaction pale-tourbillon est variable en fonction des conditions de vol du
rotor d’hélicoptere. Ces interactions peuvent étre de trois types : interaction parallele, perpendi-
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culaire ou oblique (Figure 1.27).

r

Parallele Perpendiculaire Oblique

FIGURE 1.27 — Schéma des différentes topologies d’interaction pale-tourbillon.

Plusieurs études ont porté sur 'étude de l'influence du passage d'un tourbillon au niveau
d’une pale isolée tournante ou non-tournante sur ses performances aérodynamiques. Parmi elles,
on peut citer les travaux expérimentaux de Kokkalis et al. [56,57] concernant le comportement
aérodynamique d’'une pale NACA0015 en rotation soumise a une interaction pale-tourbillon pa-
ralléle (Figure 1.27). L'interaction pale-tourbillon parallele modifie briévement la pression au ni-
veau du bord d’attaque. La différence de pression entre 'intrados et |’extrados augmente quand le
tourbillon s’approche du bord d’attaque et est réduite dés lors qu’il dépasse la pale [56,57].

Linteraction pale-tourbillon perpendiculaire sur un profil NACA23012 en oscillation de tan-
gage, en situation de décrochage, a également été étudiée expérimentalement par Gibertini et
al [35]. Deux configurations de décrochage ont été investiguées : un décrochage léger et un dé-
crochage profond. Le comportement aérodynamique de part et d’autre de l'interaction est tres
différent. En effet, d'un c6té, le tourbillon vient augmenter I'incidence par une vitesse ascendante
venant frapper la pale, tandis que de I'autre, I'’écoulement descendant réduit les incidences des
sections de pale considérées. Linteraction favorise alors le développement du décrochage dyna-
mique d’'une part et le retarde de I'autre.

Néanmoins, ces études portent sur des configurations simplifiées et ne permettent pas d’'éva-
luer le comportement d'une pale en situation réelle, lors d'un vol d’avancement. En effet, les ef-
fets tridimensionnels ne sont pas considérés. De plus, I'interaction est supposée soit parfaitement
parallele, soit parfaitement perpendiculaire, or celle-ci peut étre oblique comme dans la configu-
ration de rotor complet étudiée numériquement par Richez [105], illustrée dans la Figure 1.28.

En 1972, Landgrebe [60] a réalisé des études expérimentales et théoriques d'un rotor, constitué
de quatre pales NACA0012 en vol stationnaire. L'objectif est d’évaluer 'influence du sillage et de
sa géométrie sur les performances du rotor. Il a montré I'influence du sillage sur I'incidence de
la pale. En effet, en augmentant la charge du rotor, la force du tourbillon marginal est également
accrue. Couplé a la proximité du sillage des pales, le champ de vitesse induite par le sillage modifie
localement 'angle d’incidence sur la pale. En effet, un écoulement ascendant va augmenter les
incidences et peut, a forte charge, provoquer le décrochage en extrémité de pale.

Richez [105] a également mis en évidence, lors d’'une étude utilisant des simulations numé-
riques sur le rotor 7A, articulé et déformable, que de telles interactions pale-tourbillon se produi-
saient bien dans la région du décrochage lors d’'un vol d’avancement. Dans cette étude, un rotor
quadripale est considéré avec un parametre d’avancement p = 0.3. La Figure 1.28 met en évidence
une interaction pale-tourbillon en pale reculante. Elle se produit dans la méme région azimu-
tale et radiale que le développement du décrochage dynamique. Il n’est cependant pas aisé de
déterminer l'influence du passage du tourbillon sur 'apparition du décrochage, compte tenu du
nombre de phénomeénes couplés intervenant dans cette région du disque rotor. Néanmoins, il est
évident que la présence des tourbillons marginaux a proximité des pales modifie localement I'en-
vironnement aérodynamique et donc influence 'apparition ou le développement du décrochage
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FIGURE 1.28 - Interaction pale-tourbillon oblique observée numériquement sur un rotor 7A en vol d’avan-
cement [104].

dynamique.

1.3.4 Role de la déformation

Langle d’incidence d'une section de pale d’hélicoptere est défini comme suit :

(xzecontrole"'eelas"'q) (1.17)

ol O¢on1ro1e €st 'angle de contrdle défini par le mouvement de la pale (le pas 0) et son vrillage
0,ri11, Oe1qs €st 'angle de déformation en torsion de la pale et ¢ est I'angle induit modélisant no-
tamment la déflexion de I'écoulement par le souffle du rotor.

11 est donc évident que la réponse structurelle de la pale aux différentes sollicitations a une
influence (par 0,;,;) non seulement sur I'incidence des pales d'un rotor d’hélicoptére mais aussi
sur le décrochage dynamique.

Bousman [6] a analysé trois configurations de vol décrochées, issues d’essais en vol d’'un hé-
licoptere UH-60A [58] : deux vols de manceuvre et un vol d’avancement stabilisé. Il suggere alors
que si la condition de vol permet d’estimer si un événement de décrochage va se produire, c’est la
dynamique en torsion des pales qui va déterminer ou1 ce décrochage aura lieu sur le disque rotor.
11 justifie cette proposition par la présence de régions de décrochage a une fréquence similaire a
celle de la torsion de la pale (aussi observée par Tarzanin [125]) alors que le mouvement en pas de
celle-ci a un contenu harmonique de faible fréquence (le premier harmonique est dominant).

Le moment piqueur résultant du décrochage dynamique est un phénomene de haute fré-
quence et constitue une source d’excitation du mode de torsion de la pale. En effet, lorsqu'un
évenement de décrochage est observé, les fluctuations de torsion sur la pale sont plus élevées.
Ainsi, un décrochage en moment va venir exciter le mode de torsion de la pale. Dans un premier
temps, la pale va subir un moment piqueur, générant une forte torsion négative qui va, dans un
second temps, mener a une réponse en torsion positive qui va accroitre I'incidence et peut mener
a un événement de décrochage en portance (la référence [41] montre des configurations de dé-
crochage dynamique sans décrochage en portance) voire a un second événement de décrochage

28



CHAPITRE 1. ETAT DE L'ART

dynamique (en moment et en portance [6]). Harris et al. [41] ont montré que les rotors a pales
rigides ont tendance a retarder, voire empécher, le développement du décrochage par rapport aux
rotors a pales souples. Ceci a été confirmé par la suite par d’autres études [79]. Cela illustre bien le
role de I'excitation du mode de torsion sur le décrochage en portance.

e Lapproximation bidimensionnelle néglige un grand nombre de phénomeénes observés
sur un rotor.

¢ Le tourbillon marginal réduit les incidences en extrémité de pale et donc retarde le dé-
veloppement du décrochage dynamique dans cette région.

e Le sillage reste a proximité des pales et influence fortement I'environnement aérody-
namique des pales : il peut favoriser comme limiter le développement du décrochage
dynamique.

¢ La déformation en torsion des pales modifie localement I'incidence des sections de pale
et est ainsi un déclenchement possible du décrochage.

1.4 Modélisation des écoulements turbulents

Dans cette partie, les bases de 'aérodynamique, 1'étude des mouvements de l'air autour de
corps solides, seront exposées. L'objectif est de comprendre puis modéliser les écoulements ren-
contrés autour d'un rotor d’hélicopteére. Ces écoulements sont soumis a un grand nombre de mé-
canismes pouvant mener a la turbulence.

La turbulence est un régime d’écoulement caractérisé par son caractere chaotique et son im-
prévisibilité. Les variables aérodynamiques (vitesse, densité, pression, température) fluctuent de
maniere aléatoire au cours du temps et en espace. La turbulence est également caractérisée par
la formation de structures tourbillonnaires de différentes échelles (spatiale et temporelle) avec un
mécanisme en cascade du transfert d’énergie. En effet, les plus grandes structures se divisent en
de plus petites qui sont finalement dissipées par la viscosité du fluide. La turbulence se développe
des lors que les effets convectifs, qui mettent en mouvement le fluide, sont suffisamment grands
par rapport aux effets visqueux.

Dans un premier temps, les équations régissant les écoulements de fluide newtonien compres-
sible seront décrites. Puis dans un second temps, la prise en compte de la turbulence dans la des-
cription de I'écoulement sera évoquée. Nous présenterons I’approche RANS (Reynolds-Averaged
Navier-Stokes) qui permet de modéliser intégralement les effets de la turbulence sur I'écoulement
moyen. Finalement, les différents modeles de turbulence basés sur ’hypothese de Boussinesq qui
ont été utilisés lors de ces travaux de thése seront brievement exposés.

1.4.1 Equations de Navier-Stokes

Les équations de la mécanique des fluides, permettant de décrire le comportement d'un écou-
lement fluide newtonien compressible non-pesant, sont présentées dans ce paragraphe. La phy-
sique qui régit chacune des équations sera brievement explicitée. La notation indicielle d’Einstein
est utilisée dans le but de simplifier les équations présentées. Cette notation repose sur la somma-
tion des indices répétés : pour tout vecteur ¢ = (cy, ¢z, c3) et i =(ny, n2, n3), on note ¢; n; lasomme
Y3 cini

—Léquation de conservation de la masse :

La premiere équation provient du principe de la conservation de la masse. En ’absence de source
de fluide, la masse volumique dans un volume donné p se conserve au cours du mouvement. Elle
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ne peut ni se détruire, ni se produire. Léquation de conservation de la masse du fluide s’exprime
comme suit :

dp N o(pu;)
ot 0x;
ol p est la masse volumique du fluide, ¢ est le temps et les x; sont les variables d’espace.

=0 (1.18)

- Les équations de conservation de quantité de mouvement :
La seconde loi de Newton appliquée a un fluide permet de déterminer la deuxiéme equation ré-
gissant un écoulement fluide.

d(pu;) N Olpuiuj)  dp N 01y

= 1.19
ot ax]' 0x; ax]' ( )

ou p représente la pression statique et le terme T1;; est le tenseur des contraintes visqueuses défini
par:

&, 2 5:/) (1.20)
T = — = —=—38;; :
=K O0x; 0x; 30xi Y

ou p(T) est la viscosité dynamique qui dépend de la température T et §;; estle symbole de Krone-
cker.

—Léquation de conservation de I'énergie :
La derniere équation régissant les écoulements fluides résulte du premier principe de la thermo-
dynamique appliquée au fluide, caractérisant la conservation de I'énergie totale. L'énergie totale
E est définie comme la somme de I'énergie interne et de I'énergie cinétique :

E=P 41 (1.21)
= — u; u; .

p y-1 p iU

ol y est le rapport des capacités thermiques isobare et isochore. Pour un gaz parfait di-atomique
comme l'air, on considérera y = 1.4. Léquation de la conservation d’énergie s’écrit donc :

O(E) Ol(E+p)u;] _d(tijui) dg;
ot 0x; © 0y O

(1.22)

ouq; =-A5 aT - est le flux de chaleur défini par la loi de Fourier et A est la conductivité thermique
du fluide.

Le systeme d’équations obtenu est composé de cinq équations pour sept inconnues : la vi-
tesse u, la pression p, la masse volumique p, la température T et la viscosité dynamique p. Deux
nouvelles équations sont donc nécessaires pour fermer le systéme.

La premiere est la loi des gaz parfaits :

Les termes ¢, et ¢, sont respectivement la capacité thermique massique isobare et isochore.
La seconde est la loi de Sutherland permettant de relier la viscosité dynamique p a la tempé-

rature du fluide T :
)3,2 T,-110.4

T-1104
ou p, et T, définissent respectivement la viscosité dynamique et la température de référence.

u= P-r( (1.24)

1.4.2 Equations de Navier-Stokes moyennées : Reynolds-Averaged Navier-Stokes

La modélisation de la turbulence peut étre considérée par une approche statistique dans la-
quelle les champs (f) sont décomposés en un champ moyen ( f) et un champ fluctuant ( f avec

avec f =0et f = f) par la décomposition de Reynolds :
f=f+f (1.25)
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En écoulement compressible, il est utile d’employer la décomposition basée sur la moyenne pon-
dérée par lamasse (moyenne de Favre), f = p f/p quelle que soitla quantité f, pour définir la vitesse
et la température :

f=f+f (1.26)

En moyennant les équations de Navier-Stokes présentées précédemment et en omettant certains
des termes considérés comme négligeables, on obtient les équations de Navier-Stokes moyennées
aussi appelées les équations RANS (Reynolds-Averaged Navier-Stokes).

- Léquation moyennée de conservation de la masse :

Op  0(pui)
—+ =0 1.27
ot 0x; ( )
- Les équations moyennées de conservation de quantité de mouvement:
o(pu;) O(u;u; »  0T;; Ryj
(pu;i) N (puiu;) :_a_P+ ij Rij (1.28)
or ax]' 0x; ax]' ax]-
ou R;; estle tenseur des contraintes de Reynolds :
Rij =—pu, u] (1.29)
- Léquation moyennée de conservation de I'énergie :
o(pE pE+D)u; AEE +p"u) § oT Obw,u.i) s g
(P )+[(p p)ul]:_ j )— P + ( ij i) (1.30)

ot 0x; ax]- 6xj ax]' ax]' ax]'
Ces équations font apparaitre de nouvelles inconnues liées a la non-linéarité des équations :

les tensions de Reynolds R;; et (pE" + p”)u']'.. Ces termes relient les fluctuations de I'’écoulement
turbulent a I'’écoulement moyen. Ces fluctuations étant inconnues, le systéme des équations de
Navier-Stokes moyennées (RANS) est donc ouvert.

1.4.3 Hypothése de Boussinesq et fermeture du systeme au premier ordre

Lhypothése de fermeture la plus généralement utilisée, notamment en industrie, est I’hypo-

these de Boussinesq. Elle permet d’écrire les tensions de Reynolds R;j = —p ul ul comme suit :

— 104 2_
Rij=_pui”j=2Ht(5ij——7k5ij)——pk5ij (1.31)
k

ou S;; est le tenseur des taux de déformation tel que :

B l(aﬂi ou;
T2

Sl'j ) (1.32)

a_xj ax,-
La relation de Boussinesq fait alors apparaitre un nouveau concept. Celui de la viscosité turbu-
lente: pu;. Elle permet de représenter la diffusion induite par la turbulence sur’écoulement moyen.
Lénergie cinétique turbulente k est également impliquée dans la relation de Boussinesq. Lhypo-
these de Boussinesq permet de définir la turbulence avec uniquement deux scalaires :

TR 1 _
Rij:—pul.ul. :Zpt(Sij——TkSij)——pks (133)
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r— HtCp GT
cppul T =2 1.34
pPY; Prr 0x; ( )
,. — ok
Tiju; — 12p1 ) = (+ ;l_,i)a_xj (1.35)

ou Prr est le nombre de Prandtl de la turbulence (Prp = 0.9) et o est le coefficient de diffusivité
turbulent associé a k.

Ainsi, la modélisation de la turbulence reviendra a déterminer 'énergie cinétique turbulente
k et la viscosité turbulente p par l'utilisation de modeles de turbulence.

Dans cette partie, seuls les modeles ayant été utilisés dans le cadre de cette these seront brie-
vement présentés.

- Modele a une équation : Spalart-Allmaras :

Le modele de Spalart-Allmaras (Ref. 121) est un modele a une équation de transport. Il mo-
délise le transport de la viscosité turbulente. Néanmoins, la viscosité turbulente n’est pas une
grandeur physique, cette équation ne peut provenir des équations de Navier-Stokes. Une analyse
dimensionnelle a permis de construire le modele afin de reproduire le comportement d’écoule-
ments complexes par des corrections adaptées. Ce modele a de bonnes propriétés numériques,
notamment sa robutesse.

- Modele a deux équations: k-w :

Les modeles k-w sont des modeéles a deux équations de transport. Ils modélisent le transport
de I'énergie cinétique turbulente k et de sa dissipation spécifique w, telle que :
€
=
ol € est la dissipation de I'énergie cinétique turbulente et §* = 9/100.

Plusieurs versions du modele k-w existent, et different les unes des autres par la valeur de
certains des coefficients de fermeture. Ces coefficients, ainsi que les équations, ne seront pas pré-
sentés. Le lecteur est donc convié a se référer, par exemple, a 'ouvrage de Wilcox [129] pour plus
de détails sur ces modéles de turbulence k-w.

Le modele qui a été massivement utilisé dans les travaux de these présentés est le modele
de Kok [55]. Il permet de supprimer la sensibilité aux conditions externes du modéle de Wilcox
proposé en 1988 [128] par I'ajout d'un terme de diffusion croisée dans I’équation de transport de
la variable w.

Afin d’éviter une sur-estimation des tensions de Reynolds dans la zone externe des couches
limites et dans les sillages, le limiteur des contraintes de cisaillement : SST (Shear Stress Transport)
peut étre utilisé. Il permet de limiter la dissipation spécifique de turbulence.

) (1.36)

* Les équations Navier-Stokes moyennées permettent la modélisation numérique des
écoulements turbulents.

* Les modéeles de turbulence utilisés lors de ces travaux de these s’appuient sur ’hypothese
de Boussinesq.

1.5 Prévision numérique du décrochage

Depuis l'essor des outils de calcul numérique, les simulations aérodynamiques (CFD : Com-
putational Fluid Dynamics) ont été tres largement employées pour prévoir I'apparition du décro-
chage dynamique. En effet, ce phénomene, limitant le domaine de vol des hélicopteres, doit étre
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plus largement compris afin d’étre évité dans le processus de design de nouveaux appareils. Les
capacités de calcul ont beaucoup évolué ces deux dernieres décennies, passant de la modélisation
de configurations simplifiées a celles de configurations plus réalistes, afin de permettre 'analyse
du comportement d'une pale en conditions réelles.

Dans cette section, I’évolution des outils de calcul utilisés pour I'étude et la prévision du dé-
crochage dynamique est présentée. Dans un premier temps, les capacités de calculs restreintes ne
permettaient que I'étude approfondie du décrochage sur des configurations simplifiées de profils
bidimensionnels puis d’ailes d’envergure finie en oscillation de tangage. Il est important de pré-
ciser que ces configurations simplifiées ont été largement étudiées. Ainsi la littérature portant sur
les méthodes de prévision du décrochage dynamique sur des configurations simplifiées est trés
vaste et ne sera pas présentée de maniere exhaustive dans ce manuscrit. Laccent sera marqué sur
I'influence de la modélisation de la turbulence et des paramétres numériques (discrétisation tem-
porelle et spatiale) sur la prévision du décrochage dynamique. Dans un second temps, I'avancée
des outils numériques a permis de développer des méthodes permettant de considérer davantage
de complexité, se rapprochant ainsi des conditions réelles de décrochage dynamique sur un rotor
d’hélicoptere. En effet, des méthodes permettant de coupler le comportement aérodynamique et
structurel de la pale ont été développées. Dans cette partie, ces méthodes, ainsi que leur validation
sur diverses conditions de vol, seront présentées.

1.5.1 Simulation numérique du décrochage dynamique de configurations simplifiées
en oscillation de tangage

Influence de la résolution spatiale et temporelle

Le décrochage dynamique implique des écoulements décollés fortement instationnaires et
turbulents, il génére donc des structures tourbillonnaires de tailles tres différentes pouvant in-
teragir les unes avec les autres. Une résolution spatiale suffisante pour modéliser toutes ces struc-
tures est donc nécessaire si on veut prévoir correctement le décrochage dynamique. Dans de nom-
breuses configurations de décrochage de profil en oscillation de tangage, la prévision du décro-
chage dynamique est trés sensible a la résolution spatiale.

Costes et al. [17] ont réalisé une étude de la convergence spatiale de simulations RANS avec
deux modeles de turbulence différents : Spalart-Allmaras et k-w Wilcox avec et sans la correction
SST. Ils considerent dans cette étude le profil NACA0015 a deux incidences fixées : 5 deg avec un
écoulement attaché et 15 deg, c’est-a-dire a I'amorce du décrochage pour les conditions considé-
rées (Mg, = 0.291, Re = 1.955 x 10°). Ils montrent une forte sensibilité de 'écoulement au maillage
utilisé, y compris pour le cas avec I'’écoulement attaché. Richter et al. [110] ont montré que des
simulations sur le profil OA209 réalisées avec un maillage grossier capturent un décrochage en
avance et un recollement en retard. Cela a aussi été observé par Wang et al. [126] sur le profil
NACA 0012. Néanmoins, ils ont montré, contrairement a Costes et al. [17], en statique, que la so-
lution sur la portion attachée du cycle était peu sensible a la résolution spatiale. Zanotti et al. [133]
ont également montré cette tendance sur un profil NACA23012 ou encore Wang et al. [126] sur le
profil NACA0012.

Le décrochage impliquant le décollement de la couche limite, I'’écoulement devient rapide-
ment tridimensionnel. Zanotti ef al. [133] ont comparé le comportement d'un profil NACA23012
en oscillation de tangage menant a deux configurations de décrochage dynamique profond. Ils
mettent en évidence la présence d’effets tridimensionnels aprées le déclenchement du décrochage.
En effet, peu de différences sont observées entre les modélisations bi- et tridimensionnelles lorsque
I'écoulement est attaché (lors du mouvement de tangage a cabrer). Néanmoins, avec le déclenche-
ment du décrochage, de fortes structures tourbillonnaires se forment sur I’extrados et produisent
de larges variations des charges aérodynamiques sur le profil. Ces structures sont tridimension-
nelles. De plus, des effets 3D peuvent également étre dus au dispositif expérimental lui-méme
comme des écoulements de coin, notamment. Cela a été montré, par exemple, par Gardner et
al. [33]. Ainsi, la modélisation bidimensionnelle ne peut capturer convenablement le développe-
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ment de ces structures, et génere des tourbillons plus intenses, donc des contraintes plus élevées
sur le profil. La prise en compte de la tridimensionnalité de 'écoulement permet de considéra-
blement améliorer la prévision du décrochage dynamique. Néanmoins, la résolution spatiale en
envergure doit étre suffisamment fine pour pouvoir effectivement modéliser un écoulement tri-
dimensionnel. D’apres Shur et al. [117], une taille en envergure minimale de une corde est né-
cessaire pour ne pas négliger les effets tridimensionnels. Linfluence de la résolution transverse
semble toutefois moins importante que celles dans les deux autres directions, d’apres Kaufmann
etal. [54].

Spentzos et al. [122] ont démontré la capacité des simulations numériques a reproduire les
structures tourbillonnaires caractéristiques du décrochage sur une aile d’envergure finie. Ils ont
également mis en évidence I'importance de considérer I'extrémité de pale, qui va générer un tour-
billon marginal influencant I'’écoulement, et donc 'incidence de la région en extrémité de la pale.
Seule la section a mi-envergure de l'aile est comparable aux simulations et aux résultats expéri-
mentaux bidimensionnels. Les simulations URANS (Unsteady Reynolds-Averaged Navier-Stokes)
[50, 54, 122] permettent de bien prévoir les évenements de décrochage ainsi que les structures
tourbillonnaires (tourbillon de décrochage, tourbillon en arche ou «Q-shaped ») et les charges aé-
rodynamiques associées.

Le décrochage dynamique, en plus d’étre fortement instationnaire, est également étroitement
lié a la convection des structures tourbillonnaires et est un évéenement impulsif, pouvant interve-
nir brutalement. Il est donc nécessaire d’avoir une bonne résolution temporelle. Richter et al. [110]
ont montré avec des simulations sur le profil OA209 que la résolution temporelle avait peu d’in-
fluence sur le comportement aérodynamique du profil lors de la portion attachée du cycle. Cela
a été également montré par d’autres auteurs sur d’autres géométries comme Zanotti et al. [133]
sur un profil NACA23012, Wang et al. sur le NACA0012 [126]. Néanmoins, 'influence de la réso-
lution temporelle devient plus importante dés que le décollement massif caractéristique du dé-
crochage dynamique apparait et génere de fortes instationnarités. Un pas de temps plus faible
permet de mieux capturer la physique de I'écoulement et donc les caractéristiques du décrochage
dynamique comme son incidence de déclenchement et son intensité (portance maximale atteinte
et moment de tangage minimal).

Dans leur étude tres complete, Liggett et Smith [66] soulignent la nécessité de converger leur
méthode itérative afin d’atteindre une précision au second-ordre. Ils montrent également que,
pour les modélisations utilisées (modeéle k-w SST, HRLES), la convergence en temps n’est que qua-
litative en écoulement décollé, contrairement a un écoulement attaché.

Influence de la modélisation de la turbulence

Le décrochage dynamique est un phénomene intrinsequement lié a I’état de la couche limite.
Il est défini par le décollement d'une couche limite, la convection de structures tourbillonnaires
tres turbulentes et le recollement de cette méme couche limite. Il est donc évident que la modéli-
sation de la turbulence aura une influence non-négligeable sur le décollement, le recollement et
donc sur la prévision du décrochage dynamique.

Des les années 1990, Ekaterinaris et al. [30] ont investigué la capacité des modeles de turbu-
lence, basés sur une ou deux équations, a prévoir les écoulements massivement décollés bidimen-
sionnels. En effet, les modeles algébriques plus communément utilisés a cette époque, ne per-
mettaient pas de modéliser ce type d’écoulement car I'épaisseur de la couche limite, nécessaire
a ces modeles, est mal définie dans le cas de couche limite décollée. De plus, ils ne permettent
de prendre en compte ni les effets dynamiques, ni les effets d’histoire de la turbulence. Ils ont
également montré que le modele Spalart-Allmaras (a une équation) et les modeles k-w avec la
correction SST (a deux équations) permettaient une amélioration considérable par rapport aux
modeles standards k-w et k-€.

Richter et al. [110] ont comparé plusieurs modeéles de turbulence sur des simulations résolvant
les équations URANS : le modeéle a une équation Spalart-Allmaras, le modéle a deux équations k-w
avec la correction de Kok et SST et le modele RSM (Reynold Stress Model) a sept équations. Dans
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cette étude, le profil OA209 est soumis a trois conditions de décrochage dynamique différentes
avec des nombres de Reynolds compris entre 1.0.10% < Re < 1.8.10°. IIs ont montré que l'influence
de la modélisation de la turbulence sur la prévision du décrochage est cas-dépendante, mais glo-
balement, le modele RSM permet une meilleure prévision du décrochage et du recollement de la
couche limite quand Spalart-Allmaras semble plus en difficulté, notamment sur les événements
de décrochage secondaires. Le modeéle k- avec la correction de Kok et SST se montre capable de
prévoir le décrochage, mais il est mis en difficulté pour le recollement de la couche limite.

Wang et al. [126] ont comparé des simulations URANS (RNG k-€ et calcul de la transition)
avec des simulations DES (Detached Eddy Simulation) basées sur une formulation k-w SST. La
simulation DES permet de mieux prévoir le décrochage dynamique profond étudié sur un profil
NACAO0012 en oscillation de tangage.

Kauffman et al. [54] ont également évalué I'influence du modele de turbulence sur la prévision
du décrochage, mais sur une configuration d’aile, a profil OA209 constant, d’envergure finie en
situation de décrochage dynamique provoqué par un mouvement d’oscillation de tangage a un
nombre de Reynolds de Re = 1.10°. Ils ont comparé le modéle & une équation Spalart-Allmaras aux
modeles a deux équations k-w Kok SST (sur maillage structuré) et k-w Menter SST (sur maillage
non-structuré). Le modele Spalart-Allmaras produit un décrochage moins intense que les deux
autres modeles étudiés, qui ont un bien meilleur accord avec les données expérimentales utilisées
comme référence [61], confirmant ainsi les conclusions de Costes et al. [18]

Influence de la modélisation de la transition laminaire-turbulent de la couche limite

Lors du processus de décrochage dynamique, 1'état laminaire ou turbulent de la couche li-
mite va étre influencé par le mouvement en tangage du profil ou de l'aile. Par exemple, comme
I'ont montré expérimentalement Richter er al. [109], la position du point de transition laminaire-
turbulent de la couche limite dépend de I'incidence du profil. Plus I'incidence est élevée, plus la
transition se fera proche du bord d’attaque. De plus, pour un écoulement attaché, la laminarité va
étre favorisée lors du mouvement a cabrer du profil , tandis que la turbulence apparaitra plus en
amont lors du mouvement a piquer. Cela signifie que la transition vers la turbulence se produira,
pour une méme incidence, plus pres du bord de fuite lors du mouvement a cabrer que lors du
mouvement a piquer. Lorsque le décrochage est déclenché, ce décalage sera fortement amplifié,
le décollement de la couche limite forcant la transition au niveau du bord d’attaque.

Costes et al. [16] puis Richter et al. [110] ont évalué I'influence de la prise en compte de la tran-
sition vers la turbulence sur le profil OA209 soumis a différentes conditions de décrochage dyna-
mique. Ils ont montré que I'influence de la modélisation de la transition sur le décrochage dépend
de la configuration considérée. Une transition, dite « par critére » basée sur deux criteres simulta-
nément : le critere de transition Arnal-Habiballah-Delcourt (AHD) développé par Arnal et al. [21]
et le critére développé par Gleyzes et al. [36], a été utilisée par 1'équipe francaise (ONERA) alors
qu'un code de couche limite laminaire avec une méthode eN pour les instabilités de Tollmien-
Schlichting a été utilisé coté allemand (DLR). Le calcul de la transition permet d’améliorer consi-
dérablement la prévision du décrochage dynamique lors de configuration a faible vitesse amont
(correspondant a des nombres de Reynolds del'ordre de 105). Elle a, cependant, moins d’influence
a forte vitesse ou les effets compressibles sont plus importants. Néanmoins, le décrochage peut
étre déclenché par I'éclatement d'un bulbe de décollement laminaire comme observé dans les
années 1990 par Ekaterinaris [30] ou plus récemment par Wang et at. [126]. Dans ces configura-
tions, la prise en compte de la transition vers la turbulence de la couche limite améliore considé-
rablement la prévision du bulbe de décollement laminaire et, donc, la prévision du décrochage
dynamique.
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Conclusions sur la prévision du décrochage dynamique sur un profil ou une aile en oscillation
de tangage

En conclusion, les études bi- et tridimensionnelles de profil et d’aile en oscillation de tangage
permettent de capturer convenablement les évenements de décrochage dynamique a condition
d’avoir une résolution spatiale et temporelle suffisante, comme cela a été évoqué dans un précé-
dent paragraphe.

En effet, des études expérimentales, fournissant des bases de données riches sur divers pro-
fils et ailes soumis a des oscillations de tangage, notamment [95] sur le profil NACA0012, et [61]
sur une aile de profil OA209, ont été massivement utilisées dans la littérature comme référence,
afin de valider les simulations réalisées. Néanmoins, les études numériques permettent d’obte-
nir une quantité plus importante d'informations que les essais en soufflerie. De plus, la littérature
montre, a de nombreuses reprises, que les codes de simulation numérique sont suffisamment
matures pour permettre la modélisation et la prévision du décrochage dynamique, sur des confi-
gurations simplifiées en oscillation de tangage. Ces outils numériques ont pu étre utilisés pour
I'analyse dudit phénomene. Tout d’abord, le processus de décrochage d’un profil en oscillation
de tangage observé et discuté précédemment (Figure 1.14) est bien reproduit par les simulations
URANS utilisant des modeles de turbulence adaptés. Ensuite, les effets tridimensionnels dus a
I'envergure de la pale sont également pris en compte et permettent bien de capturer I'effet du
tourbillon marginal sur la pale elle-méme, ainsi que la déformation en arche du tourbillon de dé-
crochage (« Q-shaped ») telle que décrite par Horner et illustré sur la Figure 1.19.

Finalement, les outils de calculs semblent suffisamment matures pour prévoir le décrochage
dynamique. Dans le passé, la recherche sur le décrochage dynamique s’est beaucoup focalisée sur
le décrochage de profil 2D avec des simulations bidimensionnelles. Les résultats sont finalement
qualitativement satisfaisants mais de nombreux aspects restent a améliorer. En revanche, plus ré-
cemment, avec des simulations tridimensionnelles, les résultats se sont avérés plus satisfaisants.
De plus, les simulations de décrochage bidimensionnelles sont difficiles a valider expérimentale-
ment puisque des effets purement tridimensionnels vont se développer. Ainsi, les chercheurs se
sont orientés vers I'étude de configurations plus réalistes.

1.5.2 Simulation de couplage fluide-structure d’'un rotor
Présentation des stratégies de couplage fluide-structure

La prochaine étape pour la simulation du décrochage dynamique intervenant sur un rotor
d’hélicoptere est de prendre en compte la globalité du mouvement des pales. Pour cela, il faut
considérer, bien évidemment, les mouvements rigides de la pale transmis via les articulations pré-
sentées dans la premiére partie du chapitre (section 1.1), c’est-a-dire, la rotation de la pale autour
de la téte-rotor, son battement, son mouvement de trainée et son pas. Ces données sont le résultat
del’équilibre du rotor en couplant 'aérodynamique avec la dynamique de la pale. Cependant, une
pale est un élément soumis a de nombreuses contraintes et est donc sollicitée dynamiquement.
D’autre part, du fait de son grand allongement, elle est susceptible de se déformer. Les déforma-
tions de la pale lors d’'un vol d’avancement sont loin d’étre négligeables. Il convient donc de les
prendre en compte. Ainsi, des simulations de couplage fluide-structure ont commencé a émerger.
En effet, les codes de calcul de la dynamique des pales d’hélicoptéres ont un modele de struc-
ture et un modele aérodynamique qui sont résolus simultanément pour calculer la cinématique
etla déformation des pales du rotor. Néanmoins, les modeles aérodynamiques intégrés aux codes
de dynamique sont fortement simplifiés. Ils ne permettent pas de reproduire convenablement le
comportement aérodynamique des pales lors de conditions de vol complexes, comme lorsque le
décollement de la couche limite est impliqué par exemple.

Dans un premier temps, les auteurs ont couplé des codes de calcul des écoulements fluides
non-visqueux en résolvant les équations d’Euler avec des codes de dynamique [115]. Le code de
dynamique permet de fournir au code CFD les mouvements rigides et élastiques des pales sou-
mises a une perturbation aérodynamique, qui est fournie par la simulation numérique de I'écou-
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lement a l'itération de couplage précédente. Servera et al. [115] ont mis en évidence I'importance
de transmettre au code de dynamique au moins les trois composantes du torseur aérodynamique
(la portance, le moment de tangage et la trainée) pour obtenir une solution a convergence non-
dépendante du modele aérodynamique interne au code de dynamique, souvent basé sur la théorie
de la ligne portante de Prandtl couplée a un modele de vitesse induite. Cette théorie sera présen-
tée plus en détail au Chapitre 2.2. En effet, si 'une des grandeurs est exclue, elle ne sera pas cor-
rigée par les résultats issus de la simulation aérodynamique. Cela revient a modifier les polaires
aérodynamiques du profil et donc a changer ses caractéristiques aérodynamiques ainsi que son
comportement aéroélastique. Ils ont également montré que les efforts aérodynamiques issus de
la CFD sont en meilleur accord avec les données expérimentales, provenant d’essais en soufflerie
menés a ’'ONERA sur les rotors 7A et 7AD, par rapport a des résultats issus du code de dynamique
avec son modele aérodynamique simplifié (modéle de vitesse induite).

Pahlke et al. [91] ont comparé les calculs issus de couplage CFD/CSD (Computational Struc-
tural Dynamics) avec ’hypothese d’écoulement non-visqueux (équations d’Euler) et avec I'hypo-
these d’écoulement visqueux (équations de Navier-Stokes). Si une amélioration est obtenue par
la présence d'un couplage fluide-structure méme en supposant I’écoulement non-visqueuy, il est
évident que les effets visqueux doivent étre pris en compte. En effet, le moment de tangage montre
de tres larges différences par rapport aux données expérimentales, notamment en pale avancante
ol le signe est méme inversé dans le premier quadrant du disque rotor. Les simulations résolvant
les équations de Navier-Stokes moyennées permettent de bien retranscrire le comportement de
la pale, la portance négative en pale avancante a haute vitesse, la torsion en extrémité ou encore
I'évolution du moment de tangage.

Ainsi, dans la suite de ce manuscrit, dans la mesure o1 nous cherchons a simuler un phéno-
mene visqueux, le décollement de la couche limite, seules des simulations de couplage fluide-
structure résolvant les équations de Navier-Stokes moyennées (RANS) dans la partie aérodyna-
mique (CFD) seront présentées et utilisées.

Pour des raisons de cofit de calcul, plusieurs auteurs [22,119] se sont contraints, dans un pre-
mier temps, a la simulation RANS sur une unique pale. Les effets induits par le sillage lointain
sont pris en compte a travers 'utilisation d'un code de sillage libre et de la formule de Biot et
Savart pour créer le champ induit par ce sillage, pour chaque point du maillage proche-corps.
Néanmoins, la solution est trés dépendante du modele de sillage libre utilisé [22]. Il faut donc s’en
affranchir pour gagner en fidélité.

Finalement, Potsdam et al. [96] ont généralisé 'emploi de ces méthodes de couplage fluide-
structure sur des rotors complets afin de permettre la simulation d'un rotor articulé et déformable
en vol d’avancement stabilisé. Un code de CFD est couplé avec un code de dynamique hélicoptere
a chaque révolution du rotor. Le code de dynamique permet de déterminer les mouvements ri-
gides et élastiques des pales a chaque révolution du rotor. Pour cela, le code CFD détermine, par
résolution des équations RANS, les sollicitations aérodynamiques de chaque pale soumise aux
mouvements calculés par le code de dynamique a l'itération de couplage précédente. Une relaxa-
tion entre les codes CFD et CSD selon la méthode « delta », qui considere I’écart entre les torseurs
aérodynamiques issus de la CFD et du modele interne de la CSD, est utilisée par le code de dyna-
mique. Ce processus est répété jusqu’a I’obtention de la convergence. Celle-ci est caractérisée par
une stabilisation des angles de controle, permettant d’équilibrer le rotor pour la condition de vol
visée, et des efforts aérodynamiques issus de la CFD, entre deux itérations de couplage. Lorsque
la convergence est atteinte, les efforts aérodynamiques utilisés par le code de structure sont ceux
du calcul CFD. Potsdam et al. [96] ont montré que cette méthode de couplage faible permet de
bien prévoir la physique pour trois configurations de vol sensibles : un vol a faible vitesse soumis a
des interactions pale-tourbillon, un vol a grande vitesse avec une portance négative en extrémité
de pale avancante et un vol a forte charge soumis au décrochage dynamique. Le couplage fluide-
structure permet de considérablement améliorer la prévision de la physique de I'’écoulement au-
tour d'un rotor d’hélicoptere en vol d’avancement par rapport aux méthodes basées sur la théorie
de la ligne portante couplée avec un code de sillage libre et des corrections pour prévoir le décro-
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chage. En effet, autant 'aérodynamique que la dynamique de la structure sont déterminées avec
un meilleur accord avec les résultats expérimentaux. Cette méthode a ensuite été éprouvée sur
d’autres configurations (domaine de vol et géométrie de rotor) montrant ainsi sa robustesse, mais
aussi sa capacité a reproduire la physique complexe intervenant sur les rotors d’hélicoptere, allant
de I'interaction pale-tourbillon au décrochage dynamique, par exemple [1,12,89,104,118,120].

Influence des parametres numériques et des modéles physiques

Globalement, de nombreuses études exploitant des méthodes de couplage fluide-structure
utilisent les recommandations issues des études numériques sur les configurations simplifiées
pour réaliser leurs maillages et déterminer leur discrétisation temporelle. Néanmoins, certaines
études ont été réalisées sur l'influence de la résolution en temps et en espace des simulations de
couplage. Elles ont montré que le décrochage dynamique est particulierement sensible a la réso-
lution en espace et en temps [96, 120]. Un maillage trop grossier entrainera un décollement de la
couche limite prématuré et un décrochage sur une plus longue période azimutale [96]. Smith et
al. [120] présentent un résumé des capacités de prévision de l'interaction pale-tourbillon avec
des simulations de couplage fluide-structure dans le cadre du projet HART II. Finalement, un
maillage suffisamment fin est nécessaire pour prévoir convenablement les effets de I'interaction
pale-tourbillon [68], et un pas de temps suffisant pour permettre d’atteindre au moins le second-
ordre de précision de la simulation CFD.

Lim et al. [68] suggerent une taille de maille de 1.25% de la corde de la pale dans la grille de fond
lors d'une approche de maillages superposés (méthode Chimere) afin de modéliser correctement
les tourbillons d’extrémité émis au cours de la rotation du rotor. En effet, lors des essais menés
dans le cadre de HART II, pour les conditions de vol considérées par Lim et al., les tourbillons émis
ont un ceeur visqueux de diametre proche de 5% de corde. Néanmoins, des simulations utilisant
des tailles de maille de cette dimension (1.25% c) généreraient des maillages de plusieurs milliards
de points en maillage structuré. De tels maillages ne sont pas envisageables avec les capacités de
calcul intensif actuelles.

De plus, Chaderjian [12] a montré que de tels maillages ne sont pas nécessaires. Une taille de
maille de 10%c dans la grille de fond est suffisante pour une prévision correcte des efforts aérody-
namiques et de la dynamique des pales, a condition qu'une attention particuliere soit portée sur
la résolution spatiale proche-corps et sur la modélisation de la turbulence.

Concernant la modélisation des conditions expérimentales, les effets induit par le banc d’essai
utilisé ont été investigués par Ortun et al. [89] sur les essais en soufflerie du rotor 7A a 'ONERA,
Modane en 1991. La comparaison de simulations CFD/CSD prenant ou non en compte la pré-
sence du banc d’essai permet d’évaluer son influence sur I'’écoulement et sur le comportement
aéroélastique de la pale. Le banc va induire un écoulement vers le haut au niveau du « nez », qui
va alors augmenter les incidences vues par la pale avant (¢ = 180deg). Réciproquement, le banc
va réduire les incidences dans la partie arriere du rotor (v = 0deg) en déviant I'écoulement vers
le bas. Le banc d’essai modifie donc localement I’environnement aérodynamique des pales. Par
conséquent, la prise en compte de ce banc, lors des simulations fluide-structure, permet d’amé-
liorer la prévision des angles de controle, plus particulierement I'angle de pas cyclique latéral,
compensant les déflexions induites par le banc, et permet une amélioration nette des efforts aé-
rodynamiques. Cela a également été observé par Richez ef al. [106]. Néanmoins, cette influence
dépend de la géométrie du banc d’essais. Le banc utilisé pour la 11éme campagne d’essais a la
soufflerie SIMA a 'ONERA, Modane portant sur les rotors 7A et 7AD est moins aérodynamique
et aura plus d’influence qu'un banc plus profilé comme dans les études sur le HART 1II et le UH-
60A [13,67].

Prévision du comportement aérodynamique et aéroélastique des pales d’'un rotor d’hélicopteére

Les calculs de couplage fluide-structure permettent d’obtenir un nombre conséquent d’infor-
mations, autant sur I'aérodynamique que sur la dynamique des pales d'un rotor d’hélicopteére en
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vol d’avancement. Dans ce paragraphe, les différentes grandeurs pouvant étre comparées avec les
données expérimentales, issues soit d’essais en soufflerie, soit d’essais en vol, seront présentées.
Lobjectif est de montrer que le couplage faible peut non seulement améliorer leur prévision par
rapport a des modélisations simplifiées, mais également reproduire convenablement la physique
pour des conditions de vol tres différentes.

Le comportement aérodynamique d'une pale d’hélicoptere est souvent caractérisé par I'évo-
lution de la distribution des efforts aérodynamiques sur une section donnée au cours du temps,
représenté par la position azimutale de la pale. Ces coefficients d’efforts aérodynamiques sont
ceux présentés dans la section 1.1.1, M2C,, et M?C,,, respectivement le coefficient de force nor-
male local et le coefficient de moment de tangage local. Le comportement dynamique de la pale
est caractérisé par deux types de mouvements : les mouvements rigides et les déformations élas-
tiques. Les premiers sont définis par la rotation et les articulations de pas, de battement et de
trainée, tandis que les mouvements élastiques sont définis par la déformation de la pale soumise
aux différentes sollicitations, comme la déformation en torsion.

De nombreux auteurs [1, 12, 89, 96, 104, 118, 120] ont utilisé la méthode de couplage fluide-
structure faible entre un code CFD et un code CSD. Ils ont tous montré une amélioration consi-
dérable de la prévision des efforts aérodynamiques en utilisant cette méthode de couplage, en
comparaison a une méthode interne au code de CSD modélisant I'aérodynamique avec la théo-
rie de la ligne portante couplée avec des modeéles de vitesse induite. En effet, comme illustré sur
la Figure 1.29, issue de I'étude de Yeo et al. [132], les efforts aérodynamiques, respectivement les
coefficients de force normale et de moment de tangage locaux, sont capturés en meilleur accord
avec les données issues des essais en soufflerie lorsque le code de dynamique hélicoptere (HOST)
est couplé a un code de CFD (elsA). Le comportement de la section de pale illustrée (a r/R = 0.915)
pour deux conditions de vol d’avancement, 'une a grande vitesse (pt312) et 'autre subissant du
décrochage dynamique (pt293), est bien reproduit par la simulation de couplage HOST/elsA.

Bousman [7] a identifié deux probléemes majeurs dans la prévision des efforts aérodynamiques
par des codes de dynamique couplés a des modeles aérodynamiques simplifiés basés sur la théorie
delaligne portante de Prandtl. Premiérement, la portance négative observée sur la pale avancante
lors de vol a grande vitesse est prévue en avance de phase. Deuxiemement, le moment piqueur de
la pale est sous-estimé sur I'ensemble des points de vol étudiés. Ces deux points sont clairement
visibles sur la Figure 1.29 sur les résultats obtenus par HOST seul (courbes bleues). Néanmoins,
ces problemes sont tous deux résolus par la prise en compte de 'aérodynamique provenant de
la simulation RANS lors d'un couplage faible entre HOST et elsA. Les différents événements ca-
ractéristiques des points de vol choisis (portance négative en pale avancante a grande vitesse a
v = 112.5deg et brusque chute de portance et de moment de tangage lors du décrochage dyna-
mique autour de y = 270 —315deg) sont bien capturés en ce qui concerne la phase et 'amplitude.
Ces conclusions ont également été obtenues sur d’autres géométries de rotor et d’autres condi-
tions devol [1,96, 131].

Yeo et al. [132] ont également montré 'amélioration du comportement aéroélastique du rotor
7A en couplant le code de dynamique avec la simulation fluide résolvant les équations URANS. La
Figure 1.30 présente les efforts structurels obtenus par le code HOST seul et par la procédure de
couplage pour les deux points de vol qu’ils ont étudiés. Ces efforts structurels sont le moment de
flexion en battement (FBM) et en trainée (CBM) ainsi que les moments en torsion (TM). Le dé-
phasage sur ces efforts structurels que I'on observe avec le calcul CSD est significativement réduit
grace au couplage avec la CFD.

Prévision et analyse du décrochage dynamique

Le couplage faible entre un code CFD et un code CSD est donc capable de prévoir convenable-
ment les événements de décrochage dynamique, comme cela a été illustré par la Figure 1.29, issue
des travaux de Yeo et al. [132], et validé par d’autres investigations sur d’autres configurations de
décrochage [12,89,96,104-106, 131]. Ainsi, cette méthodologie a été utilisée pour analyser plus en
détail les mécanismes menant au décrochage.
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FIGURE 1.29 — Apport du couplage faible CFD/CSD sur la prévision des efforts aérodynamiques (portance
et moment de tangage) sur deux conditions de vol du rotor 7A [132].

En effet, Richez [104, 106] a utilisé des simulations numériques de couplage faible entre les
codes HOST et elsA pour simuler un rotor 7A articulé et déformable subissant des événements de
décrochage dynamique lors de vol d’avancement. Deux configurations de vol d’avancement sont
étudiées avec une vitesse d’avancement croissante. Un double décrochage est observé en extré-
mité de pale (r/R = 0.915) en pale reculante pour la condition de vol a plus haute vitesse. Richez
a mis en place un outil permettant de détecter les régions dans lesquelles la couche limite est dé-
collée. Cette méthode est basée sur le facteur de forme de la couche limite H; obtenant ainsi une
cartographie des décollements sur le disque rotor. La Figure 1.31 illustre la position du point de
décollement pour chaque section en fonction de sa position radiale et azimutale. La position sur
I'extrados du point de décollement X,/ ¢ est définie par une valeur de facteur de forme dépassant
un certain seuil proposé par Castillo et al. [11] (H; = 2.7). Lorigine est définie par le bord d’attaque.
Ainsilorsque X;.p/ ¢ = 0, le décollement se produit au bord d’attaque, alors que lorsque Xsep/c = 1,
le décollement se produit au bord de fuite et 'écoulement est considéré attaché.

Ces cartographies mettent en évidence trois zones de décollement de la couche limite (FS1,
FS2 et FS3) pour la configuration a vitesse d’avancement modérée et quatre (FS1, FS2 FS3 et FS4)
lorsque la vitesse est augmentée. Pour chacune de ces régions de décollement, ’auteur a identi-
fié un mécanisme principal a I'origine du décollement. La région FS1 est présente dans les deux
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FIGURE 1.30 — Apport du couplage faible CFD/CSD sur la prévision des efforts structurels (moments de
battement, de trainée et de torsion) sur deux conditions de vol du rotor 7A [132].

sep

FIGURE 1.31 — Cartographies du point de décollement pour deux conditions de vol du rotor 7A en vol d’avan-
cement [104].

conditions de vol et le décollement est initié au niveau du bord de fuite, puis se développe jusqu’a
atteindre le bord d’attaque : c’est ce qu’on appelle un décrochage de bord de fuite. Le décollement
dans la région FS2 est similaire dans les deux configurations. La Figure 1.32 montre clairement une
interaction pale-tourbillon en pale reculante dans la région azimutale et radiale du décrochage dy-
namique. L'auteur associe donc le décrochage au changement d’incidence induit par le passage
du tourbillon d’extrémité émis par la pale précédente.

Au sein de la région FS3, seul un bulbe de décollement de petite taille est observé. Celui-ci
ne meéne, dans aucun cas étudié, au développement d’'un événement de décrochage. Ce décol-
lement se produit au pied d'une onde de choc associée a une torsion élevée, en réponse au fort
moment piqueur lors du décrochage de la région FS2. Finalement, pour la configuration subis-
sant un double décrochage, a haute vitesse, une région de décollement supplémentaire est obte-
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FIGURE 1.32 - Observation des interactions pale-tourbillon pour deux conditions de vol du rotor 7A en vol
d’avancement [104].

nue et notée FS4. Celle-ci est associée, par Richez, a la cinématique pure de la pale au cours de
la rotation. Le mécanisme avancé par Richez [104, 105] pour la région FS2, impliquant 'interac-
tion pale-tourbillon dans le processus de décrochage, a également été proposée par Chaderjian,
la méme année, [12] sur une autre géométrie de rotor (UH-60A taille réelle) et sur une autre condi-
tion de vol et, plus tard, par Letzgus et al. [65] pour des conditions de vol de manceuvre de virage
du Bluecopter d’Airbus Helicopters.

- (EaiEs 1

* Les configurations bidimensionnelles en oscillation de tangage ont permis de détermi-
ner les parameétres numériques et les modéles physiques nécessaires pour prévoir le
décrochage dynamique.

e Une procédure de couplage fluide-structure est nécessaire pour simuler des rotors com-
plets articulés et déformables.

¢ Des simulations numériques ont été validées sur rotor pour un nombre limité de condi-
tion de vol en décrochage.

e Linteraction pale-tourbillon semble avoir un impact sur le décrochage.

1.6 Conclusions

Dans ce chapitre, le fonctionnement aéromécanique d’'un rotor principal d’hélicoptere a été
étudié en détail. En vol d’avancement, la cinématique et la dynamique des pales provoquent une
augmentation des incidences en pale reculante. Lorsque la vitesse d’avancement ou la charge du
rotor dépasse un certain seuil, des décollements de la couche limite peuvent se développer et
provoquer le décrochage dynamique. Ce phénonéme a des effets principalement néfastes sur la
performance aérodynamique et la sécurité de I'appareil. Il constitue 'une des principales limites
du domaine de vol d'un hélicoptere en vol d’avancement.

Comprendre les mécanismes a son origine est important si les constructeurs veulent étre ca-
pables de le prévoir et donc de I'éviter. Historiquement, pour des raisons de simplicité et de coft,
les études expérimentales et numériques visant a la caractérisation de ce phénomene portaient
essentiellement sur des configurations simplifiées. Cette modélisation de décrochage dynamique
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a permis une meilleure compréhension du processus de décrochage : il engendre, dans un pre-
mier temps, un fort moment a piquer suite a la formation d’'un intense tourbillon de décrochage
en bord d’attaque puis dans un second temps, une chute de portance lorsque le tourbillon de
décrochage est convecté vers le bord de fuite.

Cependant, de nombreux phénomenes étaient alors négligés par ces modélisations bidimen-
sionnelles, parmi eux, les écoulements radiaux, la rotation de la pale ou encore la présence d'un
sillage pouvant rester a proximité des pales. Or chacun de ces phénomenes purement tridimen-
sionnels est, plus ou moins directement, lié a I'incidence des sections de pale et donc au décro-
chage dynamique.

Ainsi, une méthodologie de calcul numérique, modélisant le mouvement rigide et élastique
des pales d'un rotor d’hélicoptere, a été développée. Ces simulations permettent d’identifier et
d’étudier les mécanismes du décrochage dynamique sur des rotors complets, articulés et défor-
mables, en vol d’avancement. Ces simulations se sont montrées robustes. Elles sont également
capables de prévoir le comportement aérodynamique et aéroélastique d'une pale lorsqu’elle est
soumise au décrochage dynamique. Néanmoins, la simulation numérique de ces mécanismes de
décrochage dynamique sur rotor articulé et déformable est encore récente et peu de configura-
tions de vol ont été traitées.

Les travaux de these présentés dans ce manuscrit ont pour objectif d'utiliser ces méthodes
de couplage fluide-structure afin obtenir une meilleure compréhension de ce phénomene et des
mécanismes pouvant le déclencher, pour plusieurs géométries de rotor et conditions de vol. Pour
cela, il a fallu vérifier la capacité de la méthodologie de couplage a prévoir correctement le décro-
chage dynamique pour des conditions de vol variées. Nous nous sommes intéressés notamment a
I'influence des paramétres de vol sur 'apparition et le développement du décrochage dynamique.
Finalement, nous avons identifié les mécanismes aéroélastiques modifiant localement I'incidence
de la pale et pouvant ainsi favoriser ou limiter le décrochage dynamique, comme les interactions
entre les pales et les sillages, la réponse dynamique de la pale ou encore les effets de compres-
sibilité. Sans prétendre a I'’exhaustivité, ce travail vise donc, par I'intermédiaire de la simulation
numérique, a donner une vision élargie et beaucoup plus approfondie des mécanismes d’appari-
tion du décrochage dynamique sur un rotor d’hélicopteére lors d'un vol d’avancement stabilisé.
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Chapitre 2

Bases de Données Expérimentales et
Outils de Simulation Numérique pour le
Décrochage Dynamique de Rotor
d’Hélicoptere
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Dans ce chapitre, les différents outils et les méthodes numériques, disponibles a 'ONERA, qui ont
été utilisés pour I'étude du décrochage dynamique sur le rotor principal d'un hélicoptere, dans le
cadre de ces travaux, sont exposés.

Dans un premier temps, des bases de données expérimentales obtenues dans une soufflerie de
I’ONERA sur différents rotors seront présentées. Ces données ont été massivement utilisées no-
tamment pour déterminer l'influence des parametres de vol sur le décrochage (Chapitre 3) et
pour valider les simulations effectuées lors des travaux présentés (Chapitres 4 et 5). C’est égale-
ment a partir de ces bases de données expérimentales que le domaine d’étude de ces travaux de
these a été défini. Dans un second temps, les différents codes de calcul permettant les simulations
aérodynamiques et aéroélastiques de rotors complets de différents niveaux de fidélité seront ex-
posés. Dans le chapitre précédent, nous avons vu que le couplage d’'un code de dynamique avec
un code aérodynamique permet une bonne prévision du décrochage dynamique, au moins sur
quelques conditions de vol. Nous avons donc choisi cette approche pour I'étude du décrochage.
La méthode de couplage fluide-structure entre ces codes sera donc également détaillée ainsi que
les parameétres numériques et les modéles physiques choisis pour la modélisation du décrochage
dynamique.
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2.1 Références Expérimentales: campagnes d’essais de rotors d’hélico-
ptére dans la soufflerie SIMA de TONERA a Modane

2.1.1 Rotors 7A et ERATO

Le rotor 7A est un rotor quadripale avec des pales rectangulaires de rayon R = 2.1 m et de corde
constante ¢ = 0.14 m (Figure 2.1). Chaque pale est constituée de deux profils aérodynamiques. Le
profil OA213 est utilisé jusqu’a 70% du rayon de la pale et le profil OA209 a partir de 90%R. Le
profil OA213 a une épaisseur relative de 13% [47] et le profil OA209 de 9% [48]. Une interpolation
linéaire de la géométrie de la section entre les profils OA213 et OA209 est utilisée entre 70% et 90%
de rayon. Les pales du rotor 7A ont un vrillage aérodynamique linéaire de —8.3 deg par rayon.

Le rotor ERATO (Etude d'un Rotor Aéroacoustiquement et Technologiquement Optimisé) (Fi-
gure 2.2) est également un rotor quadripale de rayon R = 2.1 m. Néanmoins, contrairement au
rotor 74, il est composé de trois profils différents. Le profil OA312 [46] est utilisé jusqu’a 70%R, le
profil OA409 [45] entre 80%R et 90%R et finalement le profil 0A407 [45] en extrémité de pale. De
plus, la pale du rotor ERATO a une corde variable et une double-fleche qui sont illustrées sur les
Figures 2.3 et 2.4. Ce rotor a été défini pour minimiser le bruit d’interaction pale-tourbillon généré
en vol de descente a basse vitesse.

i | | =

FIGURE 2.1 - Schéma d’une pale du rotor 7A

FIGURE 2.2 — Schéma d’une pale du rotor ERATO.
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FIGURE 2.3 - Loi de corde de la pale ERATO par rap- FIGURE 2.4 — Loi de fleche de la pale ERATO par rap-
port ala pale 7A. port a la pale 7A.

Les rotors sont articulés au niveau du moyeu, dans 'ordre, en trainée, en battement et en pas.
Les articulations de battement et de trainée sont presque confondues. Les rotors possedent une
commande de pas collectif et cyclique.

Les essais se sont déroulés dans la soufflerie SIMA de 'ONERA, a Modane, en 1991 pour le
rotor 7A [49], puis en 1998 pour le rotor ERATO [90]. Le banc d’essai BERH (Banc d’Essais de Rotor
d’'Hélicoptere) a été utilisé pour maintenir le rotor étudié dans la veine de la soufflerie [20]. Il est
visible sur la Figure 2.5 qui illustre le rotor 7A monté dans la soufflerie.

Les pales du rotor 7A sont équipées de capteurs de pression instationnaire répartis sur cinq
sections : r/R = 0.5, 0.7, 0.825, 0.915 et 0.975 avec vingt capteurs sur chaque section. Elles sont
également instrumentées de jauges extensométriques afin de mesurer les moments de flexion-
battement, de flexion-trainée et de torsion aux sections r/R = 0.3, 0.4, 0.55, 0.65, 0.75 and 0.85. Une
des pales est équipée de jauges de déformation pour déterminer la déformée de la pale au cours
d’une révolution. Les pales du rotor ERATO sont équipées de capteurs de pression instationnaire
répartis sur cing sections légerement différentes de celles du rotor 7A : r/R = 0.5, 0.75, 0.85, 0.925
et 0.975. Des jauges extensométriques permettent de mesurer les moments de flexion-battement,
de flexion-trainée et de torsion.
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FIGURE 2.5 — Rotor 7A monté dans la soufflerie SIMA, ONERA, Modane.

2.1.2 Mesures

Les mesures effectuées sur ces deux rotors fournissent une large base de données visant a
valider les calculs numériques, aussi bien pour la prévision du comportement aérodynamique
que le comportement aéroélastique des rotors 7A et ERATO. Le comportement aérodynamique
est obtenu par les mesures effectuées par les capteurs de pression, alors que le comportement
aéroélastique est déterminé par les jauges de déformation et de contrainte. Des mesures du couple
nécessaire au rotor et des efforts résultants sur la téte rotor ont également été réalisées ainsi que
des mesures des commandes de vol (assiette rotor, pas collectif et cyclique, battement, trainée).

Le domaine d’essai, notamment sur le rotor 7A, est trés vaste. Il balaie un intervalle de para-
metres d’avancement p de 0.2 4 0.525, un coefficient de portance Z allant de 9 a 30, un coefficient
de trainée (C;S) ¢/(So) de 0.07 2 0.15 et un nombre de Mach de rotation en extrémité Mqg de 0.45
a 0.675. Rappelons que ces différentes grandeurs ont été définies dans la section 1.1.1. La loi de
pilotage majoritairement utilisée est la «loi de Modane » reliant les commandes de pas 0 et de
battement 3 par les relations suivantes :

{ﬁls =0 @2.1)
els = _ﬁlc

La méthode d’essai consiste a positionner le rotor en respectant les étapes suivantes. Pre-
mierement, le parametre d’avancement et le nombre de Mach de rotation sont déterminés par
la connaissance de la vitesse soufflerie et la vitesse de rotation du rotor. Deuxiémement, les ef-
forts de portance et de traction sont imposés en respectant la loi de pilotage. Ces quatre objectifs
(portance, traction et la loi de pilotage) sont obtenus par ajustement des quatre commandes qui
sont le pas collectif (0p), le pas cyclique (0;. et 0;) et le basculement du mat rotor (). Une fois le
rotor correctement positionné, les mesures sont acquises et sont moyennées sur 30 tours consé-
cutifs. Ces mesures comprennent les performances des différents points de vol testés mais aussi
les pressions pariétales (K,), leur intégration (M2C,, et M?C,,)), les mesures de déformation (bat-
tement, trainée et torsion) et de contrainte (moments de flexion-battement, de flexion-trainée et
de torsion) [20].
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Lintégration des pressions pariétales se fait sur les capteurs disponibles sur chaque section
instrumentée. Une répartition linéaire de pression est supposée entre deux capteurs, sauf au bord
d’attaque et au bord de fuite ou une répartition quadratique est choisie afin de prendre en compte
les fortes variations locales induites par la courbure des profils. Néanmoins, il est important de
noter que lors des essais, bien que le cablage ait été modifié, des connexions ont été endomma-
gées au cours du temps et des mesures défectueuses ont altéré certains résultats intégrés. Ce point
sera pris en compte lors du dépouillement des bases de données expérimentales présenté dans le
Chapitre 3 de ce manuscrit.

* Des bases de données balayant un grand domaine de parameétres ont été obtenues par
essais en soufflerie a TONERA, a Modane, sur les rotors 7A et ERATO.

¢ Les mesures aérodynamiques et dynamiques effectuées sont nombreuses et fiables.

2.2 Code de dynamique HOST

2.2.1 Présentation générale du code HOST

Le logiciel HOST (Helicopter Overall Simulation Tool) a été développé par Eurocopter Mari-
gnane en 1994. 1l a intégré différents outils de dynamique du rotor et de mécanique du vol de
I'appareil dans un outil de simulation global de I'hélicoptere complet.

Trois types de calcul sont disponibles. Le premier est le calcul d’équilibre. Il consiste en une
recherche itérative, basée sur I'algorithme de Newton-Raphson, d'un état d’équilibre de 'appareil
lorsqu’il est soumis a une condition de vol imposée par I'utilisateur a travers une loi de commande.
Le second est la simulation temporelle en boucle ouverte. Ce calcul détermine I'évolution, au
cours du temps, du comportement d'un hélicoptere subissant une modification des commandes
ou de 'environnement (vol de manceuvre, par exemple). Le dernier est la linéarisation. Une simu-
lation linéaire est mise en place en effectuant de petites variations autour d’'une position d’équi-
libre afin d’en évaluer la stabilité dynamique.

HOST a pour objectif d’étre modulable afin de permettre I'activation des modeles physiques
implémentés mais aussi des éléments pouvant constituer I'objet de I'étude. Il est donc possible de
simuler un grand nombre de configurations tres différentes allant du rotor rigide isolé a un hélico-
ptéere complet. C’est pourquoi I'architecture méme du code est basée sur un systeme de modules
gravitant autour du noyau permettant le transfert d'informations entre ceux-ci. Il est important de
noter que le développement des modules est totalement indépendant du noyau, ce qui donne au
logiciel une capacité d’adaptation et d’évolution.

Le module aérodynamique associé a la pale est basé sur la théorie de la ligne portante de
Prandtl, qui couple un modele par élément de pale et un modéle de vitesse induite, le fluide étant
supposé parfait et incompressible. Les effets de Mach et de Reynolds sont pris en considération
a travers l'utilisation de polaires bidimensionnelles des profils équipant la pale qui relient les co-
efficients aérodynamiques de portance (C,), de trainée (C,;) et de moment de tangage (C,;) au
nombre de Mach local et a I'incidence aérodynamique.

La pale est discrétisée en éléments répartis radialement de I’emplanture vers I'extrémité de
maniere non-uniforme. La discrétisation est plus fine en extrémité ou les vitesses sont plus im-
portantes et ou les variations d’efforts aérodynamiques sont les plus grandes. Le module calcule
la position et le mouvement de chaque section, puis utilise les polaires aérodynamiques obte-
nues, soit expérimentalement, soit numériquement, a partir de configurations stationnaires, pour
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déterminer les efforts fournis par la section considérée a chaque position azimutale.

2.2.2 Modeles de vitesses induites

Comme précisé précédemment, 'aérodynamique de la pale est basée sur la théorie de la ligne
portante de Prandtl couplée a un modele de vitesse induite. Ainsi, ce modeéle de vitesse induite
peut avoir une forte influence sur la caractérisation du comportement aérodynamique de chaque
section de pale considérée. Dans ce paragraphe, plusieurs modéles de sillage permettant la déter-
mination des vitesses induites sont présentés. Une comparaison des solutions obtenues par ces
différents modeles sera présentée dans le Chapitre 4 sur un rotor d’hélicoptere en vol d’avance-
ment en situation de décrochage.

Modéele de Meijer-Drees

Le modele de Meijer-Drees permet de déterminer les vitesses induites de maniere analytique.
Le sillage n’est alors pas modélisé, offrant un gain de temps par rapport aux autres alternatives
présentées ultérieurement. En effet, cette méthode utilise une relation semi-empirique et permet
de calculer la vitesse induite, V;,mp (7, W), en un point situé a un rayon r de la ligne portante et un
azimut y donnés. Cette relation, basée sur la conservation de la quantité de mouvement, est a la
fois linéaire en rayon et harmonique en azimut. Elle se traduit de la maniére suivante :

F./(2psomR?)

ViZ ) =
M (7, W) OR(u—219)

r
[1+VizmD,c geosvV - VizMmb,s SIHW]

ol F, est la force de portance globale du rotor , R est le rayon, 1 est le parametre d’avancement et
Q est la vitesse de rotation du rotor. V;;vp,¢ et Vizmp,s sont définis par :

{VizMD,c =3(1-1.8p?)
VizMmD,s =21

METAR - Modeéle D’Etude Théorique de 'Aérodynamique du Rotor

Le logiciel METAR permet une modélisation plus rigoureuse de 'effet du sillage en vol d’avan-
cement. La méthode mise en ceuvre est dite quasi-stationnaire, c’est-a-dire que le probleme est
résolu a chaque pas de temps comme une configuration purement stationnaire. On a donc un
résultat périodique en azimut.

La modélisation de la pale est basée sur la théorie de la ligne portante, ainsi elle est représentée
par sa ligne de quart de corde discrétisée, comme énoncé précédemment.

D’apres le théoreme de Kelvin, lors de sa rotation, la variation de circulation subie par la pale
engendre 'émission d’un sillage tourbillonnaire, afin de respecter la conservation de la circula-
tion. Plus simplement, pour chaque élément de pale, un tourbillon est émis afin de compenser la
variation de circulation entre les segments, et ceci a chaque pas de temps.

Dans ce modeéele, le sillage est modélisé par un réseau de laniéres tourbillonnaires (Figure 2.6)
dontl'intensité représente les variations de circulation le long de I'’envergure et au cours du temps.

Nous obtenons des laniéres longitudinales qui portent la variation de circulation le long de
I'envergure et qui représentent le lieu des tourbillons issus d'une méme ligne d’émission. Les la-
nieres radiales portent, quant a elles, la variation de circulation azimutale et représentent le lieu
des tourbillons de méme age.

La géométrie du sillage est obtenue par la convection des lanieres tourbillonnaires avec une
vitesse uniforme et stationnaire U = U +V izMD,0, OU ] oo est le vecteur vitesse d’avancement de
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/-—— Laniére radiale

e I - “Laniere tangentielle

FIGURE 2.6 - Représentation des laniéres tourbillonnaires dans un sillage.

I'appareil et \Y izMD,0 est la vitesse induite moyenne calculée avec le modele analytique de Meijer-
Drees. La vitesse de convection du sillage étant constante lors de la rotation des pales, le sillage est
de géométrie fixée. Il est hélicoidal.

Notons également que la cinématique de la pale, c’est-a-dire I'’ensemble de ses articulations, et
sa déformation, peuvent étre prises en compte pour la formation du sillage. Néanmoins, le mou-
vement de la pale reste une donnée d’entrée pour le modele METAR et doit étre déterminé au
préalable par un calcul d’équilibre réalisé par HOST.

Il est alors possible de déterminer les efforts bidimensionnels s’exercant sur chaque section de
pale au cours de la rotation en utilisant les polaires de profil. Pour cela, il est nécessaire d’avoir le
nombre de Mach local et I'incidence aérodynamique du profil o = ap + «;,,4, 01 & est 'incidence
locale et a;,4 est la variation d’incidence entrainée par la présence du sillage.

Une fois les efforts connus, le théoréme de Joukowski fournit la circulation I' au niveau du
profil prenant en compte la présence du sillage en fonction de la vitesse vue par le profil U, sa
corde c et son coefficient de portance C; :

1
L) = 5UcCz(r) 2.2)

Lintensité tourbillonnaire étant directement reliée a la circulation, le champ de vitesse induite
est modifié suite a la modification des circulations. La loi de Biot et Savart est utilisée afin de dé-
terminer en tout point la vitesse induite par le sillage :

FAadl
3

r

ﬁmAnn=Z;f

(2.3)

our estla distance entre la laniére tourbillonnaire et le point x du disque rotor ou la vitesse induite
est calculée.

MESIR - Mise en Equilibre du SIllage Rotor

Comme nous I'avons vu précédemment, le modéle METAR est basé sur une géométrie hélicoi-
dale du sillage fixée au cours du calcul. Or, le sillage a tendance a se déformer lors de sa convection
par auto-induction et sous I'influence du passage des pales notamment. Ceci est d’autant plus vrai
lorsque la vitesse d’avancement est faible, et que le sillage reste relativement pres du rotor. Ainsi,
le modele METAR n’est pas approprié pour convenablement capturer I'influence du sillage sur les
performances d’un rotor et notamment |'effet des interactions pale-tourbillon.

Le modele MESIR a été implémenté pour pallier ce manque [81]. En effet, ce dernier a pour
objectif de prendre en considération la déformation du sillage au cours de la simulation. Il est
basé sur la méme théorie que le logiciel METAR et constitue une amélioration de ce dernier. Ainsi,
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la démarche est relativement équivalente. La déformation du sillage se fait de maniere itérative
afin d’atteindre la convergence de la géométrie.

La vitesse de convection du sillage n'est plus uniforme dans MESIR. Chaque nceud du ré-
seau de lanieres tourbillonnaires est convecté avec une vitesse qui lui est propre, suite a I’auto-
induction et au passage des pales qui déforment le sillage. La loi de Biot et Savart (équation 2.2.2)
est utilisée, comme avec METAR, afin de calculer la vitesse induite par les pales et par le sillage,
en tout point du réseau tourbillonnaire, et ainsi convecter les nceuds du réseau pour obtenir la
nouvelle géométrie de sillage.

Une fois la géométrie de sillage obtenue, comme dans METAR, les efforts bidimensionnels sur
chaque section de pale sont déterminés a partir des polaires, ce qui entraine une boucle itérative
autour de la circulation et du champ de la vitesse induite. Cette modification de la circulation et
de la vitesse induite autour des pales va a nouveau engendrer une modification de la géométrie
du sillage, créant une nouvelle boucle itérative pour obtenir la convergence de la géométrie du
sillage. Généralement, trois itérations de déformation de sillage sont un bon compromis entre le
temps de restitution et la convergence. Trois itérations de déformation permettent également de
propager la déformation sur les 3 tours de sillage conservés dans la discrétisation - choix usuel
pour éviter des calculs trop cofiteux et volumineux.

MINT - Marche INstationnaire en Temps

Malgré les améliorations apportées par le logiciel MESIR par rapport a METAR, cette approche
a toujours des limites. En effet, le résultat est périodique en azimut. La méthode n’est donc pas
adaptée aux configurations non stabilisées. De plus, il s’est avéré que MESIR n’est pas stable lorsque
les pas de temps sont plus petits qu'un certain seuil - Ay = 10deg. Le modeéle MINT a donc été im-
plémenté afin de répondre aux demandes non-accessibles pour MESIR.

MINT met en équilibre le sillage par une méthode de marche en temps afin de pouvoir prendre
en considération les modifications des conditions limites du probléme, comme lors d'une ma-
neceuvre. Pour cela, il détermine 1’évolution et la déformation du sillage au cours du temps.

En dehors de la marche en temps, un des points forts de MINT par rapport a METAR/MESIR,
est que la méthode s’appuie sur la formulation rigoureuse des nappes tourbillonnaires en écoule-
ment instationnaire [83] qui permet de traiter I'effet de la déformation de nappe sur la distribution
de vorticité. De plus, une représentation d’ordre supérieur de la distribution de circulation sur les
panneaux est utilisée. En effet, alors que METAR et MESIR considérent une distribution constante
de circulation le long d'un segment ou sur un panneau, MINT considere une variation linéaire sur
un segment et donc bilinéaire sur un panneau (avec un gradient de circulation constant au lieu
de circulation constante), ce qui réduit le degré des singularités de 1/r en Log(r) et augmente la
précision et la stabilité des calculs.

* Le code de dynamique HOST, utilisé lors de ces travaux de thése, décrit le comportement
global de I'hélicoptere ou de ses éléments en couplant des modéles de dynamique du vol,
d’aérodynamique et de structure.

¢ Le modele aérodynamique est basé sur la théorie de la ligne portante couplée a des mo-
deles de vitesse induite.

» Plusieurs niveaux de fidélité du calcul de la vitesse induite sur le rotor sont disponibles :
du modele de vitesse inuite analytique au modele de sillage libre.

51



CHAPITRE 2. BASES DE DONNEES EXPERIMENTALES ET OUTILS DE SIMULATION
NUMERIQUE POUR LE DECROCHAGE DYNAMIQUE DE ROTOR D’HELICOPTERE

2.3 Code CFD elsA

Le logiciel de simulation aérodynamique (CFD) elsA (Ensemble Logiciel pour la Simulation
en Aérodynamique), co-détenu par I'ONERA, Airbus et Safran, permet la modélisation et le cal-
cul d’applications aérodynamiques portant autant sur les écoulements internes que les écoule-
ments externes [8]. Il s’appuie sur la méthode des volumes finis pour résoudre, notamment, les
équations de Navier-Stokes instationnaires moyennées dans des domaines de calcul structurés
et non-structurés. Le logiciel elsA permet de simuler un grand nombre d’écoulements, allant des
écoulements stationnaires aux écoulements instationnaires, en fluide parfait ou visqueux, avec
des solides fixes ou en mouvement, dans des maillages rigides ou déformables.

Différentes méthodes de calcul de la turbulence sont implémentées notamment a travers une
approche Reynolds-Averaged Navier-Stokes (RANS) consistant a utiliser des modeéles de turbu-
lence pour compléter les équations de Navier-Stokes moyennées (cf. Chapitre 1.4). Cette méthode
sera utilisée au cours de ces travaux de theése. Le choix de ce type de modélisation, au détriment
d’approches hybrides telles que la Zonal Detached Eddy Simulation (ZDES), également disponible
dans elsA, pour lesquelles une partie des fluctuations turbulentes sont résolues, sera justifié au
Chapitre 5.

Lors des travaux présentés dans ce manuscrit, certains parametres numériques ont été fixés a
partir du large savoir-faire existant avec ce logiciel, tandis que d’autres feront I'objet d'une étude
plus approfondie dans le Chapitre 5, pour connaitre leur influence sur la prévision du comporte-
ment aérodynamique et aéroélastique du rotor.

Ainsi, dans nos applications, la discrétisation spatiale est basée sur le schéma de Jameson,
centré, d’ordre 2. Il utilise deux coefficients de dissipation numérique ky = 0.5 et ks = 0.016.

La discrétisation temporelle est réalisée avec une méthode Euler implicite (ou rétrograde) avec
un schéma implicite de Gear de second ordre pour l'intégration temporelle. A chaque instant, le
probléme non-linéaire est résolu par la méthode itérative de Newton. Si le pas de temps physique
fera I'objet d'une étude d’influence, le nombre de sous-itérations utilisées dans la méthode de
Newton est fixé a 30 sous-itérations dans ces travaux.

2.3.1 Méthode Chimere

Les types de maillage tolérés par le logiciel elsA sont nombreux. Parmi eux, la technique Chi-
mere de recouvrement de maillages est particulierement utile pour traiter les corps en mouvement
relatifs et les géométries complexes.

La méthode Chimere est une gestion particuliere du maillage dans une application complexe
constituée de nombreux éléments. Elle consiste & mailler chacun des éléments séparément sans
tenir compte du reste du systéme. Cela facilite la génération des maillages et permet la modifica-
tion ou I'ajout de certains éléments (pour les déplacements ou encore la déformation de maillage
par exemple) sans avoir a recommencer I'étape de maillage dans son intégralité. Il faut néanmoins
que chaque maillage communique avec les autres pour permettre le transfert d’'information. Pour
cela, tous les maillages sont superposés et baignés dans une grille de fond. Dans cette étude un
«Octree » sera utilisé. Il y a plusieurs types de cellules dans un maillage Chimere [5,32,94] :

- les cellules calculées qui respectent le schéma numérique,

- les cellules interpolées, aux frontieres des maillages, qui sont calculées a partir des valeurs
des cellules dans les maillages voisins,

- les cellules masquées qui ne sont pas calculées et restent donc identiques a la valeur d’ini-
tialisation tout au long du calcul pour ce maillage. Ce sont typiquement les cellules d'un
maillage qui se trouvent a I'intérieur des corps solides.

- etles cellules donneuses qui sont des cellules calculées fournissant les données nécessaires
al'interpolation sur les cellules interpolées.
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La méthode Chimere a ainsi été utilisée dans ce travail avec I'outil python Cassiopée [4], pour
réaliser le maillage des différents éléments considérés. Des maillages proche-corps structurés ont
été réalisés avec ICEM autour des pales. Linfluence de la discrétisation spatiale a été étudiée et
sera présentée au Chapitre 5 de ce manuscrit. Néanmoins, les maillages proche-corps utilisés sont
finalement identiques a ceux proposés dans les études [104, 105]. Le banc BERH utilisé dans les
essais est également maillé et pris en compte dans les simulations. Ces éléments sont plongés
dans une grille de fond structurée suivant la méthode Chimere. Ce maillage est représenté sur la

Figure 2.7.
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FIGURE 2.7 — Maillage Chimere du rotor 7A utilisé lors des calculs elsA.

Les principales caractéristiques du maillage utilisé dans les simulations réalisées au cours de

ces travaux de these sont présentées dans la Table 2.1.

Nombre de points dans le maillage de pale 5.7 x 10°
Taille de maille a la paroi dans la direction normale adimensionnée : y* 0.6
Nombre de points dans la couche limite 35-50
Nombre de points le long de la corde 345
Nombre de points en envergure 155
Nombre de points dans la direction normale 61
Ecart en corde au niveau du bord d’attaque 0.1%c
Taille de la plus petite cellule de la grille de fond 9.3%c
11R

Etendue de la grille de fond

TABLEAU 2.1 — Spécificités du maillage des rotors 7A et ERATO
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2.3.2 Module Ael et Déformation de maillage

Le module Ael [26] permet au logiciel elsA de gérer les simulations aéroélastiques stationnaires
mais également instationnaires. L'objectif est de permettre I'étude du comportement de structures
flexibles et déformables. Ce module permet non seulement de simuler le comportement aéroélas-
tique d’une structure, mais aussi de transférer les informations entre le code de dynamique et le
code d’aérodynamique et de déformer les maillages tridimensionnels.

Lorsqu’on s’intéresse au comportement aéroélastique d’une structure, prendre en considéra-
tion les mouvements et les déformations de la structure est généralement la difficulté majeure. En
effet, lorsque des écoulements tridimensionnels visqueux sont considérés, une approche consis-
tant a prendre en compte les déplacements de la structure par une condition limite sur une grille
inchangée, non-déformée, n’est plus suffisante. Il faut donc adopter des méthodes de déforma-
tion des maillages utilisés pour le calcul aérodynamique. La déformation du maillage est définie
comme la succession de la déformation des blocs constituant le maillage complet. Les conditions
aux limites sont définies pour imposer des valeurs de déplacement nulles ou non. Lorsqu'un dé-
placement est prescrit, chaque point de la surface est déplacé selon un vecteur qui lui est imposé.
Puis une méthode d’interpolation est utilisée pour déplacer le maillage volumique « intérieur ». La
continuité de la déformation est vérifiée entre les blocs. Ces calculs de déformation de maillage
sont généralement tres cotiteux. Des techniques de réduction de ce cotit sont mises en ceuvre et
permettent de réduire le probléme a une grille plus grossiére, en regroupant plusieurs cellules, no-
tamment dans la couche limite ot la discrétisation est dense.

¢ Le code de calcul fluide elsA disponible a TONERA permet d’étudier une large gamme de
problématiques aérodynamiques.

e Certains parametres numériques (schémas numériques, discrétisation spatiale) choisis
pour les calculs réalisés dans le cadre de la thése sont exposés.

* La méthode Chimere permet la superposition de maillages se déplacant les uns par rap-
port aux autres.

e Laméthode de déformation de maillage Ael permet 'implémentation de la cinématique
et de la déformation de la pale a chaque instant.

2.4 Calculs de couplage fluide-structure

2.4.1 Méthode de couplage faible HOST/elsA

Un couplage faible entre les codes HOST et elsA est utilisé pour obtenir le comportement aé-
rodynamique et aéroélastique d'un rotor d’hélicoptere en vol d’avancement stabilisé. La méthode
de couplage est une méthode itérative d’échange d’informations entre les deux codes, comme
illustré sur la Figure 2.8. L'objectif est de remplacer les efforts aérodynamiques utilisés dans le cal-
cul HOST par ceux calculés par la simulation CFD (elsA) afin d’obtenir une solution aéroélastique
convergée.

Tout d’abord, la simulation est initialisée par un calcul dynamique utilisant un modele aérody-
namique simple basé sur la méthode de la ligne portante de Prandtl. Celui-ci fournit une solution
d’équilibre du rotor qui inclut le mouvement rigide et élastique de la pale. Ce mouvement est
transmis au code CFD afin de réaliser une simulation aérodynamique incluant ces mouvements
rigides (avec la technique Chimeére) et élastiques (avec une méthode de déformation de maillage).
Ces calculs déterminent les efforts aérodynamiques subis par les pales. Ces efforts (le torseur aé-
rodynamique : 1a force normale (NF), la trainée (CF) et le moment de tangage (PM)) sont, ensuite,
transmis au code de dynamique afin de pouvoir procéder a la prochaine itération de couplage. Les
efforts aérodynamiques utilisés par le code de dynamique a la prochaine itération (notée i) sont
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ROTORCRAFT COMPREHENSIVE CODE
trim solution

iteration = 0: initialize, F/M, = F/M"

iteration > 0: F/M; = F/IM™ + (FMZP —F/M)

!

quarter chord motions

CFD iteration

CFD Aero: NF,CF,PM

Convergence?
NF,PM,controls

no

DONE

FIGURE 2.8 — Schéma de la procédure de couplage [96].

ceux issus de la solution obtenue par le modéle de la ligne portante, avec une correction basée sur
les résultats issus de la simulation aérodynamique précédente, l'itération i — 1. C’est la méthode
«delta» : X; = XH+ (XHP - XE ), ot X représente chacune des composantes des forces (F) et mo-
ments (M), 'exposant - les résultats issus de la théorie de la ligne portante et -“fP les résultats
issus de la simulation CFD. Les forces et moments utilisés par le code de dynamique sont donc
ceux calculés par le code ligne portante additionnés de la correction apportée par la CFD a l'itéra-
tion de couplage précédente. Il est possible, lorsque le rotor subit du décrochage dynamique, que
la méthode de la ligne portante ne converge pas vers la bonne solution a cause de la non-linéarité
des polaires aérodynamiques. Pour éviter cela, les polaires ont été corrigées dans la région du dé-
crochage (Figure 2.9).

Lift coefficient OA213 airfoil Mach 0.5 Pitching moment coefficient OA213 airfoil Mach 0.5
— Original . — Original
--+ Modified --- Modified

Cl
Cm

0.05
<10deg 10deg I

AoA (deg) AoA (deg)

FIGURE 2.9 - Correction des polaires aérodynamiques du profil OA213 a un nombre de Mach de 0.5 [89].
Puis ce processus est réitéré jusqu’'a convergence du couplage. Les simulations de couplage
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sont considérées convergées lorsque les parameétres de contrdle (le pas collectif 8, les pas cy-
cliques 0;. et 0;; et I'inclinaison du rotor ay) sont stabilisés, les objectifs de pilotage (la charge
rotor Z, la traction (C,S) r1(So) et la loi de pilotage de Modane) sont atteints et les efforts aéro-
dynamiques par section (M2C,, M?C,,) ne changent plus entre deux itérations de couplage suc-
cessives. A convergence, les efforts aérodynamiques utilisés par le code de dynamique sont ceux
issus de la simulation aérodynamique. En effet, les efforts issus de la théorie de la ligne portante
ne changent plus a ce stade (XZLL = XZLEI).

e La procédure de couplage faible entre les codes HOST et elsA permet de modéliser le
comportement aéroélastique d’'un rotor principal d’hélicoptere.

¢ L'équilibre du rotor est fourni par le calcul dynamique au code de calcul aérodynamique.

* Les efforts aérodynamiques subis par la pale sont obtenus par le calcul aérodynamique
et sont ensuite transmis au calcul dynamique.

» Le processus est itératif jusqu’a la stabilisation de I’équilibre du rotor et des efforts aéro-
dynamiques sur la pale.

2.5 Conclusions

Les différents outils, disponibles a 'ONERA, qui ont été massivement utilisés dans le cadre de
ces travaux de these ont été détaillés.

Les essais menés en soufflerie a 'ONERA, a Modane, sur les rotor 7A et ERATO ont été pré-
sentés. Les bases de données disponibles sont riches et la diversité de mesures effectuées permet
une bonne connaissance des conditions de vol testées. De plus, les données, aérodynamiques et
aéroélastiques, issues de ces essais sont fiables. Ainsi, ces résultats expérimentaux ont été utilisés
afin de déterminer le domaine d’étude (Chapitre 3) et de valider les simulations numériques de
couplage (Chapitre 5) fournissant les données nécessaires a I'’étude détaillée du décrochage dyna-
mique sur les rotors complets.

Dans un second temps, les simulations numériques de couplage permettant de modéliser un
rotor d’hélicoptere articulé et déformable ont été présentées notamment le code de dynamique
HOST et le code aérodynamique elsA. La méthode de couplage faible entre ces deux codes a été
détaillée. Les calculs de couplage fluide-structure permettent d’obtenir le comportement aéro-
dynamique et aéroélastique du rotor, c’est-a-dire la réponse réciproque entre les efforts aérody-
namiques et les efforts structurels notamment lors du décrochage dynamique. Des modéles de
vitesse induite intégrés au code HOST ont également été présentés. Ces modeles permettent une
modélisation du comportement aérodynamique des pales a moindre cofit et se sont avérés utiles
lors de la phase préliminaire de I’étude du décrochage dynamique qui sera présentée dans le Cha-
pitre 4.
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Chapitre 3

Identification du Décrochage Dynamique
par ’Analyse de Données Expérimentales
sur des Rotors en Vol d’Avancement

Sommaire

3.1 Evaluation du domaine d’essai utilisable des deux bases de données disponibles 58
3.1.1 Présentation du domaine des essais réalisés a SIMA, ONERA, Modane ... 58
3.1.2 Tridesdonnéesissuesdesessais . . . . ... ... .. ... ... ... ..... 64
3.2 Identification des points de vol soumis au décrochage dynamique . . . . ... .. 66
3.2.1 Effets du décrochage dynamique en fonction des conditionsdevol . . . . . 66
3.2.2 Identification des points devoldécrochés . . . ... ... ... ........ 69

3.3 Sélection de points de vol pertinents pour 'étude des mécanismes du décro-
chagedynamique . . . .. .. ... it it i e e e e e 76
3.3.1 Définition des criteres de sélection du domained’étude . . . . ... ... .. 76

3.3.2 Sélection de points de vol décrochés dans des environnements aérodyna-
miquesdifférents . . . . ... ... L L L 77
3.3.3 Sélection de points de vol décrochés selon la vitesse de rotation du rotor . . 80
3.3.4 Sélection de points de vol décrochés a différentes charges durotor . . . . . 82
3.3.5 Sélection de points de vol décrochés avec différentes géométries de pale . . 83
34 ConcluSionS . . . o v vt ittt ittt ittt e 85

Lobjectif principal de ce chapitre est d’établir notre domaine d’étude. En effet, il n’est pas possible
d’étudier en détail le décrochage sur I’ensemble des points de vol testés lors des essais en souffle-
rie. Ainsi, nous allons sélectionner des points de vol d’avancement suffisamment différents en ce
qui concerne le comportement dynamique et aérodynamique, afin d’établir un domaine d’étude
limité, mais suffisamment vaste pour observer des évenements de décrochage dynamique d’ori-
gines différentes.

Dans le chapitre précédent, il a été montré que ces bases de données offrent une quantité d’infor-
mation importante et d'une grande fiabilité. Ainsi, dans un premier temps, ces bases de données
en soufflerie du rotor 7A et du rotor ERATO ont été dépouillées et analysées afin de comprendre
I'influence des conditions de vol sur le comportement du rotor et sur le décrochage. Ensuite, plu-
sieurs criteres ont été évalués, puis utilisés pour identifier la présence du décrochage dynamique,
sur les différents points de vol disponibles dans ces bases de données, en utilisant les informations
mesurées expérimentalement en soufflerie. Ces critéres visent a déterminer la présence d’évene-
ments de décrochage et a évaluer I'influence du décrochage sur différents aspects du comporte-
ment de 'appareil afin d’orienter la sélection des points de vol qui ont été étudiés et ainsi limiter
le domaine d’étude de ces travaux de these. Finalement, nous présenterons les points de vol qui
ont été sélectionnés. Ceux-ci présentent les caractéristiques typiques du décrochage dynamique
(chute de portance, moment a piquer intense en pale reculante et forte sollicitation de la struc-
ture), pour différents degrés d’intensité du décrochage et pour des conditions de vol variées.
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3.1 FEvaluation du domaine d’essai utilisable des deux bases de données
disponibles

Dans cette partie, les bases de données issues des essais menés dans la soufflerie SIMA, a
I’ONERA, a Modane, sur les rotors 7A et ERATO seront présentées. Nous nous concentrerons sur
le domaine d’essai de ces deux campagnes, c’est-a-dire sur les conditions de vol testées lors des
deux campagnes ainsi que sur les données extraites. Comme évoqué précédemment, certaines
mesures n'ont pas pu étre effectuées, notamment suite a 'endommagement des connexions de
certains capteurs de pression. Les données qui ne sont pas accessibles ont donc été identifiées.

3.1.1 Présentation du domaine des essais réalisés a SIMA, ONERA, Modane
Campagne d’essais sur le rotor 7A

Comme cela a été présenté dans le Chapitre 2, les essais ont fourni des bases de données
denses avec de nombreuses mesures sur un grand nombre de points de vol. Le domaine de la
campagne d’essai sur le rotor 7A balaie un grand nombre de parametres d’avancement |, de coef-
ficients de portance Z, de coefficients de trainée de fuselage (C,S) £/(So) et de nombres de Mach
de rotation en extrémité de pale Mqg :

e nef0.2,0.525]

e Z€[9,30]

* (CxS)/(So) € (0.07,0.1,0.15)
* Mqg € [0.45, 0.675].

Trois coefficients de trainée de fuselage ont été testés lors des essais en soufflerie. Dans le
cadre de ces travaux, seul les cas avec le coefficient de trainée de fuselage (C,S) £/(So) = 0.1 ont
été considérés. C’est le coefficient de trainée le plus étudié lors de la campagne d’essai et c’est
également la valeur la plus représentative des hélicoptéres conventionnels.

Ces conditions de vol permettent d’obtenir une puissance consommeée par le rotor allant de 20
kW a 190 kW, comme illustré sur la Figure 3.1 qui représente I’évolution de la puissance consom-
mée, Py, par le rotor 7A pour différents parametres de vol. La puissance consommeée en vol
d’avancement stabilisé peut étre décomposée en Pyt = Pind + Pprof + Prus 0U Ping est la puis-
sance induite, Z,.f la puissance de trainée de profil et 2, la puissance de trainée du fuselage.
Cette derniere (%, définie par 'équation 1.7 dans le Chapitre 1) est constante pour un parametre
d’avancement donné puisque (CxS) r/(So) est fixé a 0.1.
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FIGURE 3.1 - Evolution de la puissance consommée par le rotor 7A en fonction de la charge adimensionnée
du rotor Z et du parametre d’avancement p pour différents nombres de Mach de rotation Mqg et a un
coefficient de trainée fixé a (CxS)r/(So) =0.1.
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Lévolution de la puissance consommée en fonction de la charge adimensionnée du rotor Z et
du parametre d’avancement | pour différentes vitesses de rotation du rotor et a un coefficient de
trainée fixé illustre I'influence des parametres de vol sur les performances de I'hélicoptere.

Dans un premier temps, I'influence de la vitesse d’avancement de ’appareil est représentée
par le parametre d’avancement lorsque Mqg est fixé puisque 1 = Uy /(QR). La puissance consom-
mée augmente avec le parametre d’avancement p. En effet, a une vitesse de rotation et un coeffi-
cient de trainée fixés, la puissance de trainée du fuselage et la puissance de trainée de profil vont
étre respectivement proportionnelles a U3, et a U2, d’apres la théorie du bilan de puissance (cf.
équation 1.7 dans le Chapitre 1) [63].

Un accroissement de la puissance consommée est obtenu lorsque la charge du rotor Z est aug-
mentée. La puissance induite est directement proportionnelle a la poussée produite par le rotor.
Ainsi, lorsque la charge du rotor est augmentée, cette puissance induite I'est également. Néan-
moins, la puissance de trainée de profil est non négligeable et celle-ci augmente drastiquement
au décrochage lorsque Z augmente.

Finalement, la puissance augmente lorsque la vitesse de rotation du rotor Q est réduite pour
des vitesses d’avancement et des niveaux de portance constants. En effet, les coefficients Z et p
sont adimensionnés par la vitesse QR. Ainsi, a des iso-valeurs de Z et y, pour différentes vitesses
de rotation, les conditions de vol sont en réalité tres différentes. Un exemple d’ensemble de points
de vol avec les méme conditions de vol, c’est-a-dire a iso-valeur de portance et de vitesse d’avan-
cement, avec une variation de la vitesse de rotation est le suivant :

* (Mar, Z t, (C4S)/(S0)) = (0.616, 22, 0.314, 0.1)
* (Mar, Z [, (C4S)£/(S0)) = (0.646, 20, 0.300, 0.1)
* (Mar, Z I, (C48)¢/(S0)) = (0.675, 18, 0.288, 0.1)

Une puissance de 80 kW est nécessaire pour le cas avec une vitesse de rotation correspondant a
Mqg = 0.616 alors qu’une puissance de 70 kW est nécessaire pour Mqg = 0.675 (cas pour lequel Z
et p sont plus faibles).

La campagne sur le rotor 7A permet également d’obtenir une gamme tres large de position-
nement et de cinématique du rotor pour atteindre les conditions visées, notamment concernant
I'inclinaison du rotor ay, le pas collectif Oy et le pas cyclique (0;, et 015).

* ag € [-27.5deg, -3.5 deg]
* Bp €[5.8 deg, 20.4 deg]
* 01c€[1.4deg, 5.3 deg]
* 0;5€[-8.5deg, -2.3 deg].

La Figure 3.2 présente l'inclinaison et le pas collectif du rotor 7A pour différentes conditions
de vol.

Lorsque la vitesse d’avancement est augmentée, a vitesse de rotation, coefficient de trainée
et charge adimensionnée du rotor constants, I'inclinaison du mat, |a4|, devient de plus en plus
grande (Figure 3.2). Par exemple, pour Mqr = 0.646, Z = 15 et (C,S) f1(So) =0.1, I'inclinaison du
rotor est de |ay| = 7deg lorsque u = 0.3 alors qu’elle est de |ay| = 20deg pour u = 0.5, soit pres
de 3 fois plus élevée. En effet, pour atteindre des conditions de vol plus rapides, il faut accroitre
la composante horizontale de la poussée qui est, en partie, assurée par 'inclinaison du disque
rotor (et par le basculement du rotor par le battement cyclique). Néanmoins, pour conserver la
méme altitude (vol d’avancement stabilisé), la composante verticale de la poussée doit également
rester constante. Par conséquent, le pas collectif est également augmenté pour conserver la force
de portance visant a équilibrer le poids de I'appareil, tout en assurant la propulsion ciblée. Pre-
nons encore une fois 'exemple a Mqg = 0.646, Z = 15 et (CxS)¢/(So) =0.1. Lorsque p = 0.3, le pas
collectif B est de 6.6 deg contre 17.7 pour le casa p = 0.5.

On constate également un effet de la vitesse d’avancement sur le pas cyclique longitudinal
dont les évolutions ne seront pas montrées dans ce manuscrit. Laugmentation de la vitesse en
translation de I'appareil entraine une diminution du pas cyclique longitudinal 0;,, encore plus

59



CHAPITRE 3. IDENTIFICATION DU DECROCHAGE DYNAMIQUE PAR L’ANALYSE DE DONNEES
EXPERIMENTALES SUR DES ROTORS EN VOL D’AVANCEMENT

Inclinaison du rotor o Pas collectif 8
35 T 35
30 S 30
25 = 25
- 2
20 = N 2
15 = 15
10 A " I 10 t
28 26 24 22 20 -18 -6 14 12 10 8 6 4 5 0 11 13 21
a, [deg] 6, [deg]
M., =045 et (CS)/(Sc)=0.1

35 35 —
30 30—+
25 25—

e e
20— o Nogpp
15 - 15 f—
10 !";,,, o i | | [ Pt r e 10 :::F:' - hax !

-28 -26 -24 -22 -20 -18 -16 -14 -12 -10 -8 -6 -4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20 21
o, [deg] 6, [deg]
M., =0.646 et (C,S)/(Sc)=0.1 M, =0.646 et (C,S)/(Sc)=0.1

FIGURE 3.2 - Fivolution de l'inclinaison et du pas collectif du rotor 7A en fonction de la charge adimension-
née du rotor Z et du parametre d’avancement g pour deux nombres de Mach de rotation Mg = 0.45 et
0.646 et un coefficient de trainée (C,S) ¢/(So) = 0.1.

négatif, afin de réduire la dissymétrie de vitesse (AUggdeg—270deg = 2Uco) qui s'intensifie avec Uq.
Ainsi, cette modification de 0;; permet de réduire les incidences en pale avancante (a I’azimut
Y= 90deg) et augmenter les incidences en pale reculante (v = 270deg) ot la vitesse relative de la
pale est plus faible lors p augmente.

La charge adimensionnée du rotor Z est également impliquée dans le positionnement du ro-
tor. En effet, plus la charge est élevée, plus le disque rotor se redresse : I'inclinaison du mat, |ay/l,
diminue (Figure 3.2). Cela s’explique par la nécessité d’obtenir une force de portance plus impor-
tante en réponse a I'augmentation de la charge. Le pas collectif tend a augmenter en méme temps
que la charge afin de conserver la propulsion tout en augmentant la portance. Néanmoins, a faible
Z et fort y, le pas collectif est réduit lorsque la charge du rotor est accrue.

Finalement, une diminution du pas collectif est obtenue lorsque la vitesse de rotation est plus
élevée a des forces de propulsion et de sustentation constantes (pas illustré). La portance étant
constante, la composante verticale de la poussée doit I'étre également. Or, en augmentant la vi-
tesse de rotation des pales, la poussée totale produite par le rotor est augmentée. La réduction
des incidences permet de contrebalancer cette augmentation de vitesse et donc de la portance
(o< Vitesse?) générée par les pales.

Campagne d’essais sur le rotor ERATO

Le domaine d’essai de la campagne effectuée a 'ONERA, Modane, dans la soufflerie SIMA sur
le rotor ERATO, est plus restreint que celui du rotor 7A. Le domaine d’essai en ce qui concerne les
parametres d’avancement, de coefficient de portance, de coefficient de trainée et de nombre de
Mach de rotation en extrémité de pale est le suivant :

e 1€ [0.283,0.463]

e Z€[6,21]

* (CxS)/(So) €0.07,0.15]

e Mgqgr € (0.572, 0.617, 0.661).

La puissance consommeée par le rotor varie de 30 kW a 110 kW au cours de ces essais. L'in-
fluence sur la puissance consommeée, des différents parameétres de vol, c’est-a-dire la charge adi-
mensionnée du rotor Z, le parameétre d’avancement g, le nombre de Mach de rotation Mqp et le
coefficient de trainée fixé a (C;S)r/(So) = 0.1 est présentée sur la Figure 3.3. Les tendances ob-
tenues sont similaires a celles sur le rotor 7A. Ainsi, la puissance totale augmente avec la vitesse
d’avancement et la charge rotor comme illustré sur la Figure 3.3.
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FIGURE 3.3 — Evolution de la puissance consommaée par le rotor ERATO en fonction de la charge adimen-
sionnée du rotor Z et du parametre d’avancement p pour deux valeurs du nombre de Mach de rotation Mqg
et a un coefficient de trainée fixé a (C,S) r/(So) = 0.1.
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FIGURE 3.4 — Evolution de la puissance consommée par les rotors 7A et ERATO en fonction de la charge
adimensionnée du rotor Z pour un parametre d’avancement de p = 0.314, un nombre de Mach de rotation
de Mgqr = 0.616 et un coefficient de trainée de (C;S) ¢/(So) = 0.1.

La puissance consommeée par le rotor 7A a été comparée avec celle consommée par le ro-
tor ERATO a Mg = 0.616 (Figure 3.4). Un parametre d’avancement de p = 0.314 a été testé a
ce nombre de Mach de rotation pour les deux rotors considérés. Les différences de performance
entre les deux rotors sont tres faibles. Pour le rotor 7A, une puissance de 46 kW est nécessaire pour
atteindre la charge rotor commune aux deux bases de données la plus faible (Z = 13.7) alors que
pour le rotor ERATO, la puissance nécessaire pour atteindre cette condition de vol est de 44 kW. Un
avantage est donc obtenu en utilisant le rotor ERATO a faible charge. Néanmoins, plus la charge
(Z) augmente, plus cette différence s’amenuise. En effet, a Z = 16.5, cette différence de puissance
consommeée est de APy = 1.6 kWetaZ =19, AP = 1 kW.
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FIGURE 3.5 - Evolgtion de l'inclinaison et du pas collectif du rotor ERATO en fonction de la charge adimen-
sionnée du rotor Z et du parametre d’avancement g pour un nombre de Mach de rotation Mqr = 0.616 et
un coefficient de trainée (CxS)f/(So) =0.1.
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Lévolution du positionnement du rotor en fonction des parametres de vol (i et Z), illustrée
en Figure 3.5, est similaire a celle du rotor 7A. Néanmoins, il est difficile d’évaluer I'influence de
la vitesse de rotation des pales a iso-condition de vol puisque les conditions de vol testées pour
chaque Mqg ne se recoupent pas. De plus, seuls les points de vol avec Mqgr = 0.616 sont obtenus
avec la loi de pilotage dite « de Modane » : B1.= -0 (Ie battement 3 est négatif vers le haut) et
B1.= 0, les autres sont réalisées avec la loi « américaine » de battement nul telle que ;5= 1 = 0.
Cela rend les conditions non comparables du point de vue notamment du positionnement du
rotor. Comme les conditions de vol testées sur le rotor 7A sont majoritairement obtenues avec
la loi de Modane, seuls les « cas ERATO » avec cette loi de pilotage sont étudiés pour les travaux
présentés.

Données disponibles dans chaque campagne d’essai

Dans ce paragraphe, les différentes données extraites lors des essais en soufflerie sont brie-
vement présentées. Néanmoins, il n’est pas question, a ce stade, de rentrer dans 'analyse de ces
données a cause du grand nombre de points de vol disponibles mais uniquement d’introduire et
d’illustrer les grandeurs disponibles et leurs caractéristiques, leur réle dans I’analyse physique qui
a été effectuée au cours de ces travaux de these.

Parmi les grandeurs aérodynamiques, les valeurs mesurées par les capteurs de pression sont
disponibles sur les cing sections instrumentées des deux rotors a 128 positions azimutales diffé-
rentes, , équiréparties de Ay = 2.8125deg. Elles ont été adimensionnées sous forme de coeffi-
cient de pression comme présenté dans I’équation 1.1.1 de la section 1.1.1.

v = 045.0000 deg W =230.6250 deg v =295.3130 deg
T T ] T ] T T

- T T T

—»—— Extrados ——— Extrados ] u ——— Extrados
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x/c x/c x/c

Section de pale et onde de choc Section de pale attachée Section de pale décrochée

FIGURE 3.6 — Coefficient de pression adimensionné en extrémité de pale r/R = 0.915 d’'un vol d’avancement
soumis au décrochage dynamique.

Trois topologies d’écoulement peuvent étre distinguées directement sur les profils de K, a une
section donnée. Ces configurations d’écoulement sont présentées sur la Figure 3.6 pour différentes
positions azimutales de la pale et pour un méme point de vol, caractéristique du décrochage dy-
namique.

En pale avancante, la vitesse de translation vient s’ajouter a la vitesse de rotation de la pale
jusqu’a atteindre des vitesses transsoniques et ainsi, I’écoulement peut devenir localement super-
sonique en raison de I'accélération de I’écoulement autour du profil. Des ondes de choc peuvent
alors se former et provoquer une recompression rapide. Ceci s’observe sur le coefficient de pres-
sion par une augmentation brutale du —K,, au niveau du choc (Figure 3.6, gauche, ¢ = 45deg) au
niveau du quart de corde (x/c = 0.25).

En pale reculante, le décrochage dynamique peut intervenir en réponse aux hautes incidences
dans cette région. Le décrochage dynamique est défini par un décollement massif de la couche
limite sur I'intégralité de I'’extrados de la section de pale concernée. Cela se caractérise par un pro-
fil de K, «plat» et une dépression faible sur extrados, au niveau du bord d’attaque, entrainant
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la chute de portance associée au décrochage dynamique. La Figure 3.6 (droite, W = 295.313 deg)
illustre la forte perte de portance due a la chute de I'accélération de I’écoulement a I'extrados par
rapport a un écoulement attaché quelques instants plus tot (Figure 3.6, centre, @ = 230.625 deg).

Ces données pariétales de pression locale ont été intégrées sur chaque section instrumentées
formant ainsi les coefficients de force normale M2C,, et de moment de tangage M2C,, dans le
repere local (cf. Chapitre 1.1.1). Ces valeurs intégrées permettent une meilleure compréhension
de la contribution de chaque section aux charges aérodynamiques.
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FIGURE 3.7 — Coefficient de pression intégré en extrémité de pale r/R = 0.915 pour deux configurations de
vol d’avancement.

La Figure 3.7 illustre le coefficient de force normale (gauche) et le coefficient de moment de
tangage (droite) en extrémité de pale (a la position radiale r/R= 0.915) pour deux conditions de
vol : la premiere en situation de décrochage dynamique (courbe noire) et la seconde pour une
condition de vol beaucoup moins sévere (courbe verte). Cette représentation permet d’évaluer
I'évolution de la contribution de chaque section aux charges aérodynamiques totales, notamment
lorsque le rotor est soumis au décrochage dynamique.

En pale avancante, la portance produite par la section de pale en extrémité est tres fortement
réduite. Cela est dii a la réduction d’incidence importante dans cette région pour contrebalan-
cer les tres hautes vitesses vues par la pale. Entre v = 90deg et 150deg, des portances négatives
peuvent méme étre obtenues, avec ou sans décrochage. En pale reculante, le décrochage peut
intervenir comme sur la Figure 3.7 (courbe noire). 1l est accompagné d’un fort moment piqueur
(M2C,, < 0 en Figure 3.7) de la section de pale 2 y = 200 deg puis d'une brusque perte de portance
(MZCn) lorsque la pale atteint W = 235deg.

Finalement, que le décrochage dynamique soit impliqué ou non, la pale porte davantage (ré-
gion de M2C,, le plus élevé) en pale avant (y = 180deg) et en pale arriere (¢ = 0deg) ot la vitesse
et les incidences sont modérées.

D’autre part, les essais en soufflerie ont également permis d’évaluer le comportement dyna-
mique des pales du rotor principal d’hélicopteére lors d'un vol d’avancement.

Premieérement, la déformation de la pale, en battement et en torsion, au cours de sa rotation
a été construite a partir des mesures des jauges de contraintes. Cela permet de connaitre 'am-
plitude et la fréquence des mouvements de déformation de la pale et éventuellement la fatigue
que ces efforts élastiques peuvent engendrer. La Figure 3.8 illustre un exemple de I’évolution de la
déformation en torsion d'une pale au cours d'une révolution.

Deuxiemement, les efforts structurels ont également été mesurés pour les points de vol testés :
les moments de flexion en battement et en trainée ainsi que les moments en torsion.

Troisiemement, les efforts transmis de la pale aux biellettes de pas sont disponibles et montrent
la sollicitation et donc le risque d’étre en biitée de commande et ainsi ne plus pouvoir controler
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FIGURE 3.8 — Exemple de déformation de la pale en torsion en extrémité de pale r/R = 0.96.

I'appareil. Les efforts biellettes sont liés au moment de torsion en pied de pale par la relation 1.1.1
présentée dans le Chapitre 1.

En conclusion, une large gamme de grandeurs physiques différentes est donc disponible dans
les bases de données issues de ces essais en soufflerie. De plus, les solutions obtenues lors de ces
deux campagnes d’essai donnent des résultats précis et reproductibles. Ainsi, la confiance accor-
dée a ces données d’essai est suffisamment élevée pour en faire la base de validation des travaux
de la présente these. Dans un premier temps, elles ont été utilisées pour une analyse préliminaire
de I’évolution du décrochage dynamique selon les différentes conditions de vol investiguées et
ainsi établir le domaine d’étude des travaux présentés. Puis dans un second temps, ces données
issues des essais en souffleries seront utilisées pour valider les simulations de différents niveaux
de fidélité réalisées dans le cadre de cette these.

3.1.2 Trides données issues des essais
Pourquoi un tri des données expérimentales est nécessaire?

Au cours des essais, certaines configurations ont entrainé des mouvements de battement de
pale trés importants. Ces mouvements, ajoutés aux effets de la force centrifuge, ont provoqué des
problemes de connexion des cibles permettant 'acquisition des données. Ainsi, certains capteurs
n’ont pas pu mesurer la pression rendant la densité de données de pression sur la section de pale
concernée trop faible pour rendre compte de la répartition réelle de la pression sur la pale. De
plus, si la densité de mesure est trop faible sur une section, il est impossible, ou en tout cas pas
de maniére rigoureuse, d’'intégrer les pressions mesurées pour déterminer les efforts aérodyna-
miques. De la méme maniere, des données sur le comportement de la structure sont également
manquantes pour certains points de vol de la campagne d’essais.

Par conséquent, certains points de vol ont trop peu d’'informations aérodynamiques et struc-
turelles pour permettre, dans un premier temps, une analyse complete des résultats expérimen-
taux, et, dans un deuxieme temps, la validation des simulations qui ont été effectuées dans le cadre
de ces travaux de these. Ainsi, il est nécessaire de répertorier les conditions de vol dont les données
sont incomplétes pour les éliminer.

Définition du domaine d’essai exploitable

La Figure 3.9 illustre 'ensemble des points de vol ayant été testés a Modane, sur le rotor 7A.

Comme le décrochage dynamique se produit majoritairement en extrémité de pale reculante,
ol les vitesses sont faibles et les incidences élevées, les données mesurées aux sections instrumen-
tées en capteurs de pression en extrémité doivent étre complétes, c’est-a-dire que suffisamment
de capteurs doivent étre actifs pour permettre I'intégration de la pression en efforts aérodyna-
miques. Notamment, les sections r/R = 0.915 et r/R = 0.825 ont été choisies comme étant indis-
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FIGURE 3.9 — Domaine d’essai de la 11°™€ 3 Modane sur le rotor 7A.

pensables, d’apres ce qui a été observé sur d’autres conditions de vol déja investiguées par des
études antérieures a cette thése, comme les références 12,65,104. Le domaine d’essai uniquement
constitué des points de vol dans lesquels les efforts de pression intégrés sont disponibles pour la
sectiona r/R=0.825eta r/R =0.915 est présenté en Figure 3.10.
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FIGURE 3.10 — Tri du domaine d’essai sur les efforts intégrés.

En comparant les Figures 3.9 et 3.10, on constate que de nombreux points de vol ont rencon-
tré un probleme de mesure sur au moins une des deux sections choisies. Néanmoins, le nombre
de points de vol, dans lesquels au moins une des deux sections importantes est disponible, est
suffisamment grand pour obtenir une grande variété de comportements aérodynamiques et aé-
roélastiques. En conclusion, seulement 5 points de vol n'ont pas de données exploitables sur ces
deux sections simultanément. Ils ne seront pas étudiés et la priorité sera accordée aux cas ou la
section a r/R = 0.915 est exploitable.

¢ Le domaine d’essai sur les rotors 7A et ERATO est particulierement vaste.

* Plus la charge du rotor ou/et la vitesse d’avancement augmentent, plus les incidences
et plus la puissance nécessaire sont élevées.

e Lorsque la vitesse de rotation diminue a iso-condition de vol, les coefficients Z et 1 aug-
mentent ainsi que les incidences et la puissance nécessaire.
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3.2 Identification des points de vol soumis au décrochage dynamique

Etre capable de définir un critére permettant de déterminer si une condition de vol d’avan-
cement est soumise au décrochage dynamique est complexe. En effet, le décrochage dynamique
se caractérise par I'apparition de décollements massifs de la couche limite, principalement sur la
pale reculante. Ceci génere des fluctuations intenses sur les efforts aérodynamiques et structurels.
Toutefois, de telles fluctuations peuvent également apparaitre dans des conditions de vol pour
lesquelles le décrochage n’est pas impliqué. C’est le cas, par exemple, pour les vols a trés grande
vitesse ou pour les vols impliquant de l'interaction pale-tourbillon. Il n’est donc pas évident de
définir un critére systématique permettant de détecter 'apparition du décrochage dynamique a
partir des mesures d’efforts aérodynamiques et structurels. Néanmoins, dans cette section, nous
allons présenter et évaluer différents critéres susceptibles de détecter 'apparition du décrochage
dynamique a partir des données expérimentales disponibles.

3.2.1 Effets du décrochage dynamique en fonction des conditions de vol

Afin de définir un critére de détection du décrochage, il faut bien connaitre les effets de ce
phénomene, notamment sur le comportement aéroélastique des pales et sur les performances du
rotor. Cet aspect est présenté dans ce paragraphe.

Effets sur les efforts aérodynamiques

Les effets du décrochage sur le comportement aérodynamique des pales sont présentés sur
quatre conditions de vol testées lors de la campagne d’essais sur le rotor 7A. Ces conditions cor-
respondent 4 une augmentation de la charge rotor, Z, vers le décrochage, a Mg = 0.646, i = 0.3 et
(C«S)f/(So) =0.1.

Les coefficients aérodynamiques a une section telle que r/R = 0.915 sont représentés en Fi-
gures 3.11 et 3.12 pour les quatre cas considérés.
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FIGURE 3.12 - Coefficient de moment de tangage a
r/R=0.915.

FIGURE 3.11 - Coefficient de portance a r/R =
0.915.

Comme évoqué dans le Chapitre 1, le décrochage dynamique est associé a une chute de la
portance et a la formation d’'un moment a piquer intense. Ces deux phénomeénes sont observés
pour Z = 20.1 en pale reculante pour 270 deg <y < 300deg alors qu'ils ne sont pas observés sur les
autres cas Z = 12.6, 15.2 et 17.5. Ainsi, la condition de vol 4 Z = 20.1 est soumise a un décrochage
et la condition de vol 2 Z = 17.5 correspond au commencement du décrochage dynamique, avec
une faible perturbation du moment de tangage autour de v = 290deg et une perte de portance
en pale reculante (AM?C,, = 0.6) plus conséquente que pour Z=152etZ=12.6 (respectivement
AM?C, =0.4 et 0.3).
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Effets sur la puissance consommée par le rotor

Une fois le décrochage installé, la puissance augmente de maniére drastique, notamment a
cause de la trainée de profil qui augmente considérablement au décrochage. La Figure 3.13 illustre
cette augmentation de la puissance totale consommée lorsque le décrochage est initié (dés Z =
17.5) puis établi sur la pale (pour 7.=20.1).

80— — — —
= SRR S R - /L
=
@ R S : /./ T
o b = SR o
© N C B
9 o /./
2 50— m———
H R
40,5 14 16 18 20

V4
b
u=03,M,,=0.646 et (CS)/(Sc)=0.1

FIGURE 3.13 — Comparaison de la puissance totale consommeée par le rotor a différentes conditions de vol a
Mgr = 0.646, u = 0.3 et (C,S) s/(So) = 0.1.

Plus globalement, la Figure 3.14 représente la puissance totale consommeée sur I'’ensemble des
points de vol testés lors des essais sur le rotor 7A (avec (CxS)¢/(So) =0.1).
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FIGURE 3.14 — Evaluation de la puissance nécessaire mesurée sur le rotor 7A lors des essais en soufflerie.

0.2

Cette figure montre bien l'influence des trois parameétres de vol (qui sont p, Z et Mqg) sur les
performances (%;). En effet, plus la condition de vol a atteindre est chargée ou est rapide, plus la
dégradation de la performance est grande, par I'augmentation de la puissance a fournir au rotor.
En effet, par exemple, pour une augmentation de la charge du rotor, Z, a Mgg = 0.616 et 1 = 0.314,
la puissance est multipliée par 1.3 lorsque Z passe de 19.1 4 21.8 alors que des taux similaires sont
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obtenus lorsque Z passe de 13.7 2 19.1 (soit pour une plus grande variation de charge : AZ = 5.4).
Ceci est en partie dti a 'apparition et a I'intensification du décrochage dynamique sur le rotor avec
I’augmentation, dans ce cas, de la charge rotor ou de la vitesse d’avancement.

Effets sur les efforts sur les biellettes de pas

Finalement, le décrochage dynamique provoque des efforts intenses au niveau des biellettes
de pas. En effet, lorsque le décrochage dynamique est impliqué, les efforts subis par les biellettes
de pas sont plus élevés et le contenu haute fréquence est plus important. Le moment piqueur
engendré par le décrochage dynamique est un phénomene de haute fréquence. Celui-ci va venir
exciter les modes de torsion de la pale qui vont se transmettre au systeme de commande. Ainsi,
nous avons post-traité les données expérimentales relatives aux efforts sur les biellettes afin d’ex-
traire la valeur maximale créte-a-créte de ces charges dynamiques sur le systeme de commande
ainsi que le contenu fréquentiel du signal.
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FIGURE 3.15 — Evaluation de la valeur créte-a-créte maximale des efforts biellettes sur le rotor 7A.

La Figure 3.15 illustre la valeur maximale créte-a-créte des charges sur le systeme de com-
mande sur I’ensemble des points de vol testés lors des essais sur le rotor 7A (avec (C,S) rl(So) =
0.1). Cette figure montre que plus la condition de vol a atteindre est chargée ou est rapide, plus
les variations d’efforts subies par les biellettes de pas sont élevées. Par exemple, une augmenta-
tion de la charge du rotor 7Z de 19.1221.8,2 Mqg = 0.616 et | = 0.314, produit une augmentation
d’un facteur 1.8 de la valeur créte-a-crete des efforts biellettes alors que des résultats similaires
sont obtenus lorsque Z passe de 13.7 4 19.1. Il en est de méme lorsque la vitesse d’avancement
est augmentée a une charge rotor fixée. Cette augmentation de la valeur créte-a-créte des efforts
biellettes peut étre associée au décrochage dynamique et a I'excitation des modes de torsion qu’il
engendre.

Un deuxiéme aspect du comportement des efforts biellettes lorsque le décrochage dynamique
est impliqué est I'excitation des hautes fréquences. La Figure 3.16 montre le contenu fréquentiel
des efforts sur les biellettes de pas pour quatre conditions de vol représentant une augmentation
de la charge rotor a Mgg = 0.646, u = 0.3 et (CxS)f/(So) =0.1
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FIGURE 3.16 — Comparaison du contenu fréquentiel des efforts biellettes a différentes conditions de vol a
Mgg = 0.646, p=0.3 et (C;S)r/(So) =0.1.

La Figure 3.16 montre 'augmentation drastique des composantes hautes fréquences (au dela
de 5/rev, c’est-a-dire a partir de la fréquence naturelle du premier mode de torsion) notamment
pour Z = 20.1. Dans les configurations non décrochées, ces composantes étaient presque nulles
et les efforts biellettes étaient majoritairement définis par un signal avec une fréquence similaire
a celle de la rotation du rotor. Lorsque le décrochage est impliqué (Z = 20.1), la composante en
5/rev devient non négligeable et est du méme ordre de grandeur que la composante de fréquence
Q (1/rev), c’est-a-dire autour de 150 N. Il en est de méme pour les composantes en 6/rev et 7/rev
qui ont vu leur valeur multipliée par 4, presque 5 pour la composante en 7/rev, entre Z = 15.2 et
20.1. Ce sont ces variations des efforts sur les biellettes qui peuvent mener a la rupture par fatigue
du systéeme de commande.

3.2.2 Identification des points de vol décrochés

Dans ce paragraphe, différents criteres susceptibles de détecter le décrochage dynamique vont
étre présentés. Ces criteres ont été établis d’apres les effets du décrochage sur le comportement
aéroélastique du rotor et sur ses performances présentés dans le paragraphe précédent. L'objec-
tif est de déterminer un critére capable d’identifier, de maniére systématique, les points de vol
décrochés dans les bases de données a partir des mesures effectuées lors de essais.

Critere sur la puissance consommée

Nous avons donc cherché a établir un critere de détection du décrochage dynamique basé sur
l'augmentation de la puissance. Pour cela, rappellons que la puissance peut se décomposer en
trois composantes ot = Ping + Pprot + Pus définies par la relation 1.7 du Chapitre 1. La puis-
sance nécessaire lors des essais est donc comparée a la puissance totale théorique, n'incluant ni
les pertes induites : k = 1, ni les effets du décrochage dynamique. Ainsi, afin de ne pas inclure I'ef-
fet du décrochage statique dans le calcul de cette puissance théorique, le coefficient de trainée de
profil a été fixé a C,, = 0.01. Ceci est globalement en bon accord avec les polaires aérodynamiques
pré-décrochage des profils utilisés dans la géométries des pales considérées. Néanmoins, lorsque
le nombre de Mach amont local devient grand, le coefficient de trainée de profil « réel » s’éloigne
de cette valeur comme représenté dans la Figure 3.17. C’est la divergence de trainée liée a I'ap-

69



CHAPITRE 3. IDENTIFICATION DU DECROCHAGE DYNAMIQUE PAR L’ANALYSE DE DONNEES
EXPERIMENTALES SUR DES ROTORS EN VOL D’AVANCEMENT

parition d’ondes de choc. En effet, a partir de My, = 0.7, le coefficient de trainée de profil devient
plus élevé et n’atteint méme plus la valeur fixée de C;,, = 0.01. Par exemple, lorsque My, = 0.9,
le coefficient de trainée de profil est toujours supérieur a C,,,, = 0.05 > 0.01. Ceci engendrera une
large sous-estimation de la puissance consommée dans les régions ol la vitesse vue par la pale est
élevée.
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FIGURE 3.17 — Coefficient de trainée du profil OA209 pour différents nombres de Mach amont.

Cette estimation de la puissance théorique excluant le décrochage est comparée a la puissance
mesurée lors des essais en soufflerie dans la Figure 3.18 pour quatre conditions de vol a Mg =
0.646, p=0.3 et (CxS) p/(So) =0.1
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FIGURE 3.18 — Comparaison de la puissance totale théorique et expérimentale pour quatre conditions de
vol a Mqp = 0.646, u=0.3 et (C,S) 7/(So) =0.1.

A des faibles charges rotor Z = 12.6 et 15.2, I'accord entre la valeur théorique et les résultats
expérimentaux est plutot bon, avec un écart de A% ot/ Piot, exp = (Prot, exp — Prot, theor)/ Prot, exp <
10%. Cet écart se creuse quand la charge rotor augmente jusqu’a atteindre 20% a Z = 20.1, qui
est une configuration décrochée. Les coefficients aérodynamiques a la section a /R = 0.915 sont
représentés en Figures 3.11 et 3.12 et montrent un événement de décrochage dynamique (chute
de portance sur le M?C,, et moment a piquer sur la courbe d’évolution du coefficient M>C,,) pour
Z=20.1.

Néanmoins, il semble difficile d’établir un seuil précis de A% a partir duquel il est cer-
tain que le décrochage dynamique est impliqué. En effet, 'augmentation brutale de la puissance
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totale n'est pas seulement liée a I'apparition du décrochage dynamique, d’autres phénomeénes
peuvent en étre a I'origine. De plus, cette méthode n’est pas en mesure de donner de bons résul-
tats lorsque de grandes vitesses sont impliquées (par exemple, par une augmentation de Mqg ou
Uwo) ot Cg,, = 0.01 sera une mauvaise approximation du coefficient de trainée de profil (lorsque
le nombre de Mach pourra devenir supérieur a 0.7). Ce critere a donc été abandonné puisqu’il ne
permet pas de détecter de maniére systématique la présence de décrochage.

Décrochage dynamique et efforts sur les biellettes de pas

L'augmentation de 'amplitude de la sollicitation du systeme de commande (les biellettes de
pas) ainsi que I'excitation des hautes fréquences des efforts sur les biellettes sont une conséquence
du décrochage. Néanmoins, elles ne peuvent pas constituer un critere pour détecter le décrochage
dynamique puisque des conditions de vol n'impliquant pas de décrochage dynamique peuvent
également conduire a |’excitation des hautes fréquences et a 'augmentation de la sollicitation des
biellettes de pales. En effet, cela est notamment le cas lors de configurations de vol a trés grande
vitesse avec la présence d’ondes de choc en pale avancante, par exemple. Ainsi, comme pour le
critére portant sur 'augmentation de la puissance, ce critere a été abandonné. Il ne permet pas de
distinguer la présence de décrochage de celle d’autres phénomeénes.

Décrochage dynamique et coefficient de moment de tangage

Sheng er al. [116] ont répertorié plusieurs critéres permettant de définir le déclenchement du
décrochage. Parmi eux, l'un est relatif au moment de tangage : C,,. En effet, lorsque le décrochage
dynamique débute, un tourbillon de décrochage se forme au niveau du bord d’attaque, puis est
convecté vers le bord de fuite générant un moment a piquer trés intense. Le décrochage dyna-
mique est donc observé sur le moment de tangage (c’est le décrochage en moment) comme illus-
tré sur la Figure 3.12. Le critere présenté par Sheng et al. est donc basé sur un seuil de la chute
du coefficient de moment de tangage au moment du décrochage, défini par AC,, < —0.05. Néan-
moins, un probléme apparait clairement sur l'utilisation de ce critére sur des configurations de
type «rotor complet ». En effet, ce critére a été pensé pour des configurations bidimensionnelles
de profil en oscillation de tangage, mais sur des configurations rotor, son application n’est pas évi-
dente. En effet, ce critere permet d’évaluer si une section de pale donnée est décrochée. Le choix
de la section considérée pour ce critere a été basé sur deux aspects. Le premier est la disponibi-
lité des données des efforts aérodynamiques sur les conditions de vol évaluées et le second est
la valeur AC,,. Nous avons choisi la section qui minimise le AC,,. De plus, en configuration rotor,
AC,, a été défini comme la valeur créte-a-créte d'un maximum local a un minimum local successif
(AC,,, < 0) sur la section choisie au cours de la rotation.

La Figure 3.19 représente le minimum des valeurs créte-a-créte du coefficient de moment de
tangage pour différentes conditions de vol, a une section adaptée.

Globalement, ce critére semble étre capable de prévoir correctement le décrochage dyna-
mique de manieére systématique sur les configurations présentées. En effet, les points de vol (a
I'exception des points de vol a grande vitesse) ayant une chute de moment de tangage (C;) d’am-
plitude supérieure a 0.05, sont effectivement décrochés d’apres les courbes d’évolution des co-
efficients d’efforts aérodynamiques (non présentées dans le corps du présent manuscrit, cf. An-
nexe B) qui montrent la présence de chute de portance et de moment de tangage particuliere-
ment brutales en pale reculante (180deg < y < 360deg). Par exemple, pour une augmentation
de la charge rotor (Z) a Mqpg = 0.646, u =03 et (C;S)r/(So) = 0.1, seul le cas avec 7 =20.1 (dé-
croché d’apres la Figure 3.12) passe sous le seuil défini par le critere de décrochage dynamique
AC;,; = —0.156 < —0.05. De plus, la valeur maximale du |AC,;,| atteinte est représentative de 'in-
tensité de I’évenement de décrochage dynamique rencontré. En effet, pour p = 0.4, Mqgr = 0.45
et (CxS)¢/(So) = 0.1, des valeurs de AC,; de I'ordre de 0.35 sont obtenues pour 7 = 26. Or, cette
configuration est fortement décrochée (cf. Annexe B).

Néanmoins, il est particulierement difficile de distinguer, avec ce critere, la présence d'une
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FIGURE 3.19 - Chute de coefficient de moment de tangage C,, maximale pour différentes conditions de vol,
aux sections adaptées.

onde de choc en pale avancante et celle d'un événement de décrochage a la section considérée.
En effet, pour Z = 13.5, Mg = 0.675 et (C,S) r1(S0) = 0.1, les configurations avec des parametres
d’avancement p de 0.38 et de 0.43 sont toutes détectées comme décrochées alors qu’elles ne su-
bissent pas de perturbations en pale reculante (cf. Annexe B). Cependant, elles subissent d’in-
tenses fluctuations d’efforts aérodynamiques en pale avangante en réponse a la présence de chocs
en extrémité se déplacant puis disparaissant rapidement (cf. Annexe B). La présence d'un choc est
illustrée par la recompression autour de x/c¢ = 0.4 sur le coefficient de pression —K,, pour p = 0.38,
7= 13.5, Mqr = 0.675 et (CxS)f/(SG) = 0.1 sur la Figure 3.20.

v = 047.8125 deg
T T

—~— Extrados
5 ——4— Intrados _|
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x/c

FIGURE 3.20 - Coefficient de pression K, a la section r/R =0.915 a y = 48 deg pour p = 0.38, Z=13.5, Mg
=0.675 et (CS)¢/(So) =0.1.

Ainsi, le critére sur le moment de tangage présenté par Sheng ef al. [116] donne de trés bon
résultats sur les conditions de vol avec une vitesse d’avancement modérée et permet de détecter
I'apparition du décrochage. Néanmoins, il est nécessaire de rester prudent sur les résultats obte-
nus lorsque la vitesse vue par la pale est importante et peut provoquer la formation d'une onde
de choc qui sera détectée par ce critere en moment. De plus, rappelons qu'un défaut d'une telle
approche est son caractere local. En effet, il n’est possible de déterminer la présence d'un évene-
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ment de décrochage dynamique qu’au niveau des sections instrumentées lors des essais mais il
ne permet pas de savoir de maniére systématique si une condition de vol est décrochée. Or lors
des essais, seulement cinqg sections ont été instrumentées en capteurs de pression. On ne connait
donc les coefficients de moment de tangage que pour ces cing sections. Ainsi, un événement de
décrochage localisé entre ces sections ne serait pas détecté par ce critere.

Décrochage dynamique et coefficient de force normale

Un critere tres similaire a celui présenté dans le paragraphe précédent (AC,, < —0.05 [116])
a été utilisé par Nguyen et al. [88]. Ce nouveau critere est basé sur la surportance produite par
le décollement en bord d’attaque qui se forme lorsque le décrochage dynamique s’enclenche. En
situation de décrochage dynamique, les effets d’inertie font que le décrochage se produit a des in-
cidences plus élevées par rapport au décrochage statique. Ainsi, des valeurs supérieures a la por-
tance maximale accessible au profil aérodynamique a un nombre de Mach donné sont attendues
lorsque le décrochage dynamique est impliqué. Le critere définit donc ’apparition du décrochage
dynamique par C,(y,r) — C,,ss(y, 1) > 0, c’est-a-dire lorsque le coefficient de force normale C,
excede le coefficient de portance normal maximal atteint avant le décrochage statique Cy;,ss.

Nous avons alors pour chaque instant, représenté par la position azimutale de la pale v, et a
une section donnée (r/R = 0.915), comparé le coefficient de force normale C,, ala valeur maximale
de Cj,ss dans les polaires du profil utilisé a la section considérée (OA209 pour la pale 7A) associées
ala vitesse vue par la section a cet instant (Ut = Qr + U cosagsin(Q1)). La Figure 3.21 représente
I’évolution de ce coefficient de force normale C,, et de la valeur maximale du coefficient de force
normale statique C, ss sur une augmentation de la charge rotor (Z =12.6 220.1) A Mg = 0.646,
p=0.3et(CyS)f/(So)=0.1.
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FIGURE 3.21 — Coefficient de portance C, et maximum de coefficient de force normale statique C,ss a
différentes conditions de vol a Mg = 0.646, 1 = 0.3 et (C,S)¢/(So) = 0.1.

La valeur maximale du coefficient de force normale statique C,, ss est la méme pour toutes les
conditions de vol présentées car elle ne dépend que du nombre de Mach M = Ur/a qui ne varie
que peu entre les configurations traitées dans la mesure ou seule la charge rotor est différente.
Ainsi, seule I'inclinaison du rotor a, sera modifiée dans I'équation de Ut mais cette variation reste
suffisamment petite pour que cela n'impacte que peu la valeur de Ur.

Cette figure montre que seul le coefficient de force normale C,, issu de la condition de vol avec
7Z=20.1 passe au-dela de la courbe de la valeur maximale de C,, ss. Ainsi, c’est la seule configura-
tion détectée comme étant décrochée par ce critére. Il est intéressant de noter que le cas Z = 20.1
semble étre a la limite du décrochage avec ce critére : le seuil n’est atteint que briévement alors
qu’avec le critére sur le moment de tangage le résultat était beaucoup plus tranché : le seuil était
trés clairement dépassé.

La Figure 3.22 illustre I’évolution de la différence entre le coefficient de force normale C, et la
valeur maximale en statique max(C, ss) pour d’autres conditions de vol, a une section adaptée.
Le choix de la section a été fait suivant les mémes conditions que pour le critere précédent (sur
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la chute du moment de tangage). Précisons que la présence d’événements de décrochage dyna-
mique sera caractérisée sur la Figure 3.22 par une valeur positive de C,, — max(Cy,ss).

Influence du Z et du Mqg. Influence du p et du Mqgp.
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FIGURE 3.22 — Critere de détection du décrochage sur le coefficient de force normale C,, — max(C,, ss) pour
différentes conditions de vol, aux sections adaptées.

Le critére donne globalement des résultats tres similaires a ceux obtenus avec le critere sur le
coefficient de moment de tangage. Seules deux conditions de vol ont un diagnostic différent. Le
critére en portance détecte ces points comme décrochés et pas le critere en moment qui est plus
restrictif. En effet, pourz =13.5, Mg = 0.616 et (C,S) ¢/(So) = 0.1 et pourz =13.5, Mggr = 0.675 et
(C«S)/(So) = 0.1, les vols a grande vitesse (u = 0.47 et p = 0.43) sont détectés comme décrochés
par ce critere alors qu’ils ne I'étaient pas selon le critere précédent. Or, dans ces conditions de
vol, la pale ne subit pas d’intense et brusque moment piqueur (cf. Annexe B) en pale reculante
(seulement en pale avancante a cause de la présence d’ondes de choc).

En conclusion, ce critere est celui qui a été évalué comme le plus précis pour la prévision de
la présence d’événements de décrochage dynamique lors d'un vol d’avancement. Néanmoins, le
méme probleme que pour le critére précédent apparait. Il sera impossible avec ce critéere de dé-
terminer si une condition de vol est décrochée en dehors des sections instrumentées. De plus,
ce critére peut se déclencher trop tot dans les configurations dans lesquelles I'angle d’incidence
dépasse faiblement la limite du décrochage statique sans pour autant mener au décrochage dy-
namique. En effet, les effets d’inertie permettent de dépasser la limite de portance observée dans
les configurations statiques mais le fait de dépasser cette limite de décrochage statique ne conduit
pas nécessairement au décrochage dynamique comme supposé par ce critere.

Finalement, les critéres proposés ont des stratégies différentes pour définir la présence de dé-
crochage dynamique. Néanmoins, ils possédent tous des limites non négligeables, les rendant, a
priori peu fiables pour prévoir de maniere systématique le déclenchement du décrochage dyna-
mique. Des études plus approfondies, par la simulation numérique par exemple, des conditions
de vol sont donc nécessaires pour identifier les configurations décrochées.

Identification des points de vol décrochés

En dépit de ces réserves, ces criteres ont été utilisés pour évaluer les points de vol susceptibles
d’étre en condition de décrochage dynamique, méme si seule une étude approfondie permettra de
confirmer la présence d’événements de décrochage. Seul le critére basé sur le coefficient de force
normale a été utilisé pour identifier les conditions de vol subissant du décrochage dynamique.
Lobjectif est seulement de cartographier grossierement les régions du domaine de vol dans les-
quelle le décrochage dynamique peut intervenir et pourrait étre préjudiciable pour la mission de
I'appareil.
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Pour cela, le critere est appliqué a toutes les conditions de vol testées en soufflerie et aux sec-
tions instrumentées avec r/R > 0.7, puisque les sections en extrémité sont les plus susceptibles
d’étre soumises au décrochage dynamique. La Figure 3.23 représente le domaine d’essai consti-
tué des points de vol subissant (en rouge) et ne subissant pas (en bleu) de décrochage dynamique
d’apres le critere sur le coefficient de portance. La limite de portance de McHugh [78] est égale-
ment représentée sur cette figure. Cette limite a été déterminée sur un modele échelle 1/10 du
rotor CH47B pour des conditions (Mqgr = 0.556 et (C«S)f/(So) =~ 0.06) et une géométrie de pale
différentes, ce qui peut expliquer les différences obtenues. Néanmoins, la comparaison avec cette
limite de portance établie par McHugh permet de valider la tendance obtenue par notre critere.

Pas de décrochage Il Décrochage

B T AM,.=0.675 |
OM,,.=0.646
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FIGURE 3.23 — Identification des régions du décrochage dynamique d’apres le critere sur le C,,.

La charge rotor Z a une influence importante sur 'apparition du décrochage. En effet, le maxi-
mum de Z accessible sans provoquer le décrochage décroit avec la parameétre d’avancement .
Néanmoins, lorsque p est plus faible, le rotor est moins incliné (lag|) et presque la totalité de la
poussée produite est utilisée pour la sustentation de I'appareil. Ainsi, le pas nécessaire pour at-
teindre des charges élevées est plus faible que pour des configurations pour lesquelles le rotor
est plus incliné. Une charge plus élevée peut donc étre atteinte. Ensuite, les points de vol dont la
vitesse de rotation des pales est plus élevée sont plus robustes face au décrochage. En effet, la vi-
tesse étant plus élevée en pale reculante, a vitesse d’avancement fixée, les incidences nécessaires
sont plus faibles pour atteindre une méme force de poussée (qui est proportionnelle au carré de
la vitesse). Finalement, le décrochage dynamique est aussi sensible a la vitesse d’avancement de
I'appareil. C’est elle qui est directement responsable de la dissymétrie de vitesse (AUgg deg—270deg =
2Uy) et donc de la faible vitesse en pale reculante. Ainsi, avec p de plus en plus grand, la vitesse
vue par la pale reculante sera de plus en plus faible et des incidences de plus en plus élevées seront
nécessaires pour maintenir la charge. Pour le rotor 7A, aucune condition de vol avec p > 0.45 n’est
possible sans impliquer du décrochage dynamique.

* Le décrochage a des effets fortement pénalisants sur les performances et sur le compor-
tement aéroélastique du rotor.

* Des criteres visant a détecter le décrochage dynamique ont été évalués et aucun de ces
criteres n’est capable de distinguer le décrochage d’autres phénomenes provoquant des
fluctuations d’efforts intenses comme lors de vol a trés grande vitesse.

* Les points de vol a priori décrochés ont pu étre extraits des bases de données.
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3.3 Sélection de points de vol pertinents pour I'étude des mécanismes
du décrochage dynamique

Dans le paragraphe précédent, I'influence des différents parametres de vol sur la présence du
décrochage dynamique a été présentée. Dans ces travaux de these, I'objectif est de comprendre
la phénoménologie du décrochage dynamique et donc les mécanismes impliqués. Pour cela, plu-
sieurs conditions de vol ont été simulées plus spécifiquement afin d’approfondir I’analyse des
mécanismes physiques intervenant et modifiant le comportement aéroélastique de la pale liés au
décrochage dynamique. Cependant, il aurait été trop fastidieux de réaliser une telle étude numé-
rique sur 'ensemble des points de vol décrochés disponibles dans les deux bases de données pré-
sentées (les rotors 7A et ERATO). Un choix a dii étre fait afin de réduire la liste des cas d’étude. Dans
ce paragraphe, nous présenterons les différents criteres de sélection choisis pour limiter notre do-
maine d’étude. Ce choix repose sur I'étude de I'influence des différents parameétres de vol exposée
au paragraphe précédent. Puis nous présenterons les cas sélectionnés pour I’étude numérique qui
a été réalisée dans ce mémoire.

3.3.1 Définition des criteres de sélection du domaine d’étude

Quatre critéres de sélection ont été établis pour permettre une variété de configurations suffi-
sante pour étre représentative de 'ensemble du domaine de vol d’avancement d'un hélicoptere.

Vitesse d’avancement

Ce critere est basé sur la vitesse d’avancement de 'appareil U. En effet, celle-ci va modifier la
vitesse relative sur la pale au cours de sa rotation. Ainsi, elle est responsable de la dissymétrie de vi-
tesse sur le disque rotor. Elle peut alors modifier 'importance des effets de compressibilité en pale
avancante et les incidences obtenues, notamment en pale reculante. De plus, la vitesse d’avance-
ment est étroitement liée a la présence ou non d’interactions entre les pales et les sillages. Plus
I'appareil avance rapidement, plus vite le sillage des parties fixes et des voilures tournantes (fu-
selage, téte-rotor et pales) est convecté vers 'arriere de I'hélicoptere : le risque d’interaction avec
les pales est alors plus faible. Ainsi, ’environnement aérodynamique (onde de choc, interaction
pale-tourbillon, décrochage dynamique) vu par les pales au cours de leur rotation est fortement
dépendant de cette vitesse d’avancement. Par conséquent, le premier critere de sélection sera sur
le parameétre d’avancement p a 7, Mqg et (C,S) r1(So) fixées.

Charge rotor

Ce deuxieme critére est basé sur I'intensité de la charge du rotor. Comme évoqué précédem-
ment, plus la portance que le rotor doit fournir est grande, plus les incidences sont élevées (no-
tamment par une augmentation du pas collectif). Ainsi, lorsque la charge du rotor augmente, le
décrochage dynamique peut passer d’'un décrochage léger a un décrochage profond a cause de
cette cinématique de pale. Linitialisation et le développement du décrochage dynamique peuvent
donc étre étudiés par la variation de la charge adimensionnée du rotor Z a y1, Mgg et (CxS) r/(So)
fixés

Vitesse de rotation

Le critere suivant cible encore la modification de la charge du rotor. Néanmoins, une autre
approche a été envisagée. En effet, le critére précédent représente I'influence de la charge du rotor
en Newton sur le décrochage pour des vitesses de rotation et d’avancement constantes. Cette autre
approche consiste a modifier la charge du rotor adimensionnée tout en conservant la méme force
en Newton produite par le rotor. Pour cela, c’est la vitesse de rotation des pales qui est modifiée.
Ainsi, lorsque MqpR sera réduit, les pales seront plus chargées afin de fournir la méme force de
sustentation et de propulsion a I'appareil. Afin d’atteindre la force « cible », les incidences seront
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plus élevées et donc le décrochage dynamique pourra intervenir. Ce critere vise donc a modifier
Mqr a F; et F4 fixées. Cela entraine donc également une modification de p et Z qui sont définis en
fonction la vitesse de rotation des pales (cf. Chapitre 1.1.1).

Géométrie de pale

Le dernier critére porte sur I'influence de la géométrie des pales du rotor. Le comportement
aérodynamique d’'une pale est dépendant de sa géométrie (profils utilisés, épaisseur, forme en
plan). Ainsi, nous avons comparé le comportement aéroélastique des deux géométries disponibles
dans les bases de données de 'ONERA, c’est-a-dire le pale 7A et la pale ERATO. La pale ERATO a
été dessinée a l'issue d'une optimisation aéro-acoustique, visant notamment a réduire le bruit
d’interaction pale-tourbillon en vol de descente a basse vitesse. C’est une pale a double fleche
et avec une corde variable. La corde en extrémité est particulierement faible et le rotor est donc
davantage exposé au décrochage dynamique dans cette zone.

3.3.2 Sélection de points de vol décrochés dans des environnements aérodynamiques
différents

Les points de vol issus de la base de données sur le rotor 7A a (Z, Mqg, (CxS)f/(So)) = (19,
0.616, 0.1) ont été choisis pour représenter I'influence du parametre d’avancement p sur le déve-
loppement du décrochage dynamique.

Effet sur le décrochage dynamique
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FIGURE 3.24 — Coefficient de force normale M2C,, A Mg = 0.616, Z = 19 et (C«S)f/(So) =0.1 (rotor 7A).

Les Figures 3.24 et 3.25 illustrent respectivement I’évolution des coefficients de force normale
M2C,, et de moment de tangage M?C,, aux sections instrumentées. Rappelons que le décrochage
dynamique est caractérisé par une brusque et intense chute de portance et un fort moment a
piquer (M?C,, négatif) principalement en pale reculante. Les données en extrémité (r/R = 0.915
et 0.975) du cas avec le parametre d’avancement le plus élevé (1 = 0.47) ne sont pas disponibles.

La région décollée en pale reculante est de plus en plus étendue avec le passage d'une confi-
guration de décrochage simple (i1 = 0.314) a une configuration présentant un double décrochage
(L= 0.42). Le décrochage dynamique est déclenché de plus en plus tét sur le disque rotor et le re-
collement se fait de plus en plus tard quand le parameétre d’avancement g augmente. A pu=0.314, le
seul événement de décrochage se produit entre 280deg < w < 310deg sur les sections r/R = 0.825
et 0.915. Lorsque p augmente, la région de décrochage s'étale en azimut. A u = 0.42, aux sections
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FIGURE 3.25 - Coefficient de moment de tangage MZ2C,, a différentes conditions de vol A Mg = 0.616,Z = 19
et (C4S)s/(So) = 0.1 (rotor 7A).

r/R =0.825 et 0.915, le premier événement de décrochage commence a ¥ = 230deg et le recolle-
ment du deuxiéme évenement de décrochage ne se produit pas avant W = 330deg (a priori). Pour
M = 0.47, la section a r/R = 0.915 n’est pas disponible mais le décrochage a r/R = 0.825 s’étend
sur Ay = 130deg soit presque la moitié du cycle. Il commence a v = 210deg et 'écoulement est a
nouveau attaché a partir de ¢ = 340deg.

De plus, ces trois cas illustrent bien le développement du décrochage dynamique lorsque la
vitesse d’avancement est modifiée. A priori, trois topologies différentes de décrochage dynamique
sont obtenues.

A p = 0.314, un décrochage dynamique simple avec un unique pic de moment piqueur et de
chute de la portance est observé par au moins 4 des 5 sections instrumentées. Si une chute de
moment est observée par la section a /R = 0.5, la chute de portance n’est pas aussi clairement
visible que pour les quatre autres sections. Le décrochage en moment se produit autour de v =
270deg pour r/R = 0.7 et se produit plus tard en extrémité (280deg < v < 310deg). Le décrochage
en portance se produit environ 10deg d’azimut apres le décrochage en moment.

A p=0.42, un double décrochage dynamique se produit, avec deux pics successifs de moment
piqueur et de chute de la portance en extrémité, pour des sections a r/R = 0.825. A r/R = 0.915,
le premier pic de moment piqueur se produit entre 230deg et 270deg et le second évenement de
décrochage en moment est observé pour 270deg < v < 330deg. Cette fois le déphasage azimutal
entre le décrochage en moment et le décrochage en portance est de 'ordre de 20deg.

Finalement, a p = 0.47, seule la section a r/R = 0.825 est disponible en extrémité de pale. A
cette section, le moment a piquer est encore plus intense que dans les deux autres points de vol.
Le décrochage en moment apparait d’abord comme une chute intense et rapide du moment de
tangage a W = 230deg puis I'écoulement peine a recoller et une succession de tourbillons de dé-
crochage vient trés probablement provoquer les fluctuations du moment de tangage autour d'une
valeur moyenne M2C,,, = —0.008 pour 260 deg < < 330deg observées sur la Figure 3.25.

Effet sur 'environnement aérodynamique

La modification de la vitesse d’avancement a un impact non négligeable sur I'environnement
aérodynamique de la pale au cours de sa rotation. Premierement, en pale avancante, plus la vi-
tesse d’avancement Uy, est grande, plus la vitesse vue par les sections de pale I'est également. En
extrémité de pale, un nombre de Mach local de My=g90 = Ur/a = 0.9 est obtenu a y = 90deg pour
1 = 0.47 alors que My,=g9 = 0.8 est atteint pour p = 0.314.

Une région supersonique en pale avancante va donc apparaitre en raison de ces hautes vi-
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tesses et de I'accélération de I’écoulement au niveau de la pale. Cette région sera de plus en plus
étendue lorsque p augmente. Ainsi, une onde de choc de plus en plus intense apparait en pale
avancante 50deg < v < 130deg lorsque p augmente. Elle est responsable de la variation brusque
du moment de tangage et de la portance a r/R = 0.825 pour p = 0.42 et 0.47 observée dans cette
portion azimutale (Figures 3.24 et 3.25). En effet, d’apres les coefficients de pression —K,, (en Fi-
gure 3.26), 'onde de choc passe le quart de corde (x/c = 0.25) a ¢ = 42deg pour p = 0.47 provo-
quant une rapide recompression donc une augmentation de —K, (Figure 3.26, gauche). Deés lors
que cette onde de choc dépasse le quart de corde, la répartition de portance sur la section est
modifiée. Uarriere du profil (vers le bord de fuite) porte de plus en plus et ’avant (vers le bord d’at-
taque) de moins en moins (une déportance au bord d’attaque avec une dépression sur I'intrados
a v = 87deg est méme observée sur la Figure 3.26, centre). Il en résulte un moment a piquer. Un
choc se produit aussi a I'intrados et son déplacement en corde est responsable de la perturbation
des efforts aérodynamiques autour de y = 110deg. En effet, a cette position azimutale, le choc a
l'intrados passe le quart de corde également (Figure 3.26, droite), justifiant la chute de portance
générée par le bord de fuite de la section et donc la réduction du moment a piquer.
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FIGURE 3.26 — Coefficient de pression —K, pour p = 0.47, Mqg = 0.616, Z=19et (CxS)¢/(So) =0.1.

Deuxiemement, la modification de la vitesse d’avancement de ’appareil va modifier la convec-
tion du sillage des parties fixes (fuselage, téte-rotor) et des pales.

 =296.1000 deg Y =310.0500 deg V =325.8000 deg

i =0.314. 1 = 0.420. W =0.471.

FIGURE 3.27 - Position théorique et sans déformation des tourbillons d’extrémité au début et a la fin de
Iinteraction pale-tourbillon sur la pale reculante pour Mog = 0.616, Z =19 et (C,S) ¢/(So) =0.1.

La Figure 3.27 illustre la position théorique des tourbillons émis en extrémité de pale a un ins-
tant donné. La position analytique du tourbillon non déformé émis par une pale en son extrémité
est déterminée théoriquement en fonction du parameétre d’avancement p, de la poussée géné-
rée par le rotor Fz et de I'inclinaison du disque rotor a. Le tourbillon est supposé non déformé,
c’est-a-dire qu’il ne subit ni perturbation extérieure, ni sa propre influence (auto-induction). Les
tourbillons marginaux sont donc supposés hélicoidaux. La ligne tourbillonnaire théorique émise
en extrémité est définie par le déplacement Ax de chacun de ses éléments a chaque instant ¢
comme suit :
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Ax = UgcosagAt
Ay=0 (3.1)
Az = (Viz + Ugosinag) At

ou V; estlavitesse induite introduite par Prandtl dans la théorie de la ligne portante et est définie,
ici, par la formule issue du modele de Meijer-Drees (V;, = V;;Mmp) que nous rappelons :

F./(2p0oTR?)

(3.2)
OR(u- )

Vizmp(r, W) =

Nous avons choisi d’illustrer le tourbillon marginal lorsque celui-ci vient impacter 'extrémité
de pale (r/R =1) dans la région du décrochage dynamique (180deg < v < 360deg).

Lintersection entre la pale et le tourbillon marginal se produit de plus en plus tard lorsque
p augmente. En effet, lorsque p = 0.314, l'interaction pale-tourbillon se produit dans la région
interne de la pale pour v < 296 deg (Figure 3.27), puis elle se déplace vers I'extrémité de pale qui est
finalement atteinte pour y = 296 deg. Pour des valeurs de parametre d’avancement plus élevées,
M = 0.42 et pu = 47, cette interaction se produit a des azimuts entre W = 310deg et 330deg. Ces
interactions pale-tourbillon en extrémité correspondent a 'unique décrochage en moment pour
le cas avec p = 0.314 et au second décrochage en moment pour p > 0.4 de la Figure 3.25. Pour
les deux valeurs de p les plus élevées, lors du premier événement de décrochage, pour 230deg <
Y < 270deg, I'effet du tourbillon émis par la pale précédente (ligne tourbillonnaire rouge) sur la
répartition des efforts aérodynamiques sur la pale est, a priori, plus faible étant donné que celui-
ci est encore «loin » de la pale. En effet, I'interaction pale-tourbillon n’a pas encore eu lieu au
déclenchement du décrochage. Néanmoins, plus le parametre d’avancement est grand, plus la
vitesse en pale reculante est faible. Ainsi, la charge de la pale (par les incidences) doit étre plus
élevée, ce qui changera le sillage émis par les pales. Des tourbillons plus intenses (de circulation I'
plus élevée) sont émis en pale avant ¢ = 180 deg lorsque p est plus grand. Ces tourbillons sont alors
susceptibles d’induire des vitesses importantes sur la pale. Ce point sera discuté ultérieurement a
I'aide des simulations numériques dans le Chapitre 6 de ce manuscrit.

3.3.3 Sélection de points de vol décrochés selon la vitesse de rotation du rotor

Nous avons choisi trois points de vol a force de propulsion et de sustentation constante pour
lesquelles la vitesse de rotation des pales a été modifiée. Le choix s’est porté sur Us, =67 ms ™!, F, =
6000 N car la réduction de la vitesse de rotation dans ces conditions permet de voir la formation
et le développement du décrochage dynamique.

Lévolution des coefficients aérodynamiques M?C,, et M?C,, pour ces différents régimes de
rotation est représentée sur les Figures 3.28 et 3.29.

L'évolution du décrochage en fonction de la vitesse de rotation est clairement visible.

Pour le cas avec la vitesse de rotation la plus élevée (Mg = 0.675), un pic du moment de tan-
gage et de la portance caractéristiques du décrochage en moment et en portance sont observés
en extrémité (pour les sections /R = 0.825, 0.915 and 0.975). Les données de pression pour la
section a r/R = 0.7 ne sont pas suffisantes pour permettre leur intégration. Néanmoins, le pic de
moment a r/R = 0.825 est plutdt faible en amplitude |[AM?C,,| < 0.002 par rapport a ceux obte-
nus lors d’évenements de décrochage dans les configurations étudiées précédemment (jusqu'a
IAM2C,,,| = 0.03 a cette méme section pour le point de vol a 7 = 21.84, Mgg = 0.616, p=042et
(CxS)¢/(So) = 0.1 illustré en Figure 3.31). Cette condition de vol est donc faiblement décrochée
par rapport aux autres conditions décrochées déja sélectionnées. Elle se trouve a la limite de I'ap-
parition du décrochage dynamique.

En réduisant la vitesse de rotation du rotor & Mqg = 0.646, la charge adimensionnée du rotor
augmente. En d’autres termes, pour atteindre la méme force de poussée a une vitesse de rotation
de pale plus faible, il est nécessaire d’augmenter l'incidence des pales pour générer plus de por-
tance. Cela va favoriser le développement du décrochage dynamique. C’est pourquoi la présence
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FIGURE 3.29 - Coefficient de moment de tangage M2C,, 2 Uy =67 ms™ !, F, = 6000N et (C«S)f/(So) =0.1.

du décrochage sur les pales se renforce pour Mqgr = 0.646 par rapport au cas avec Mgg = 0.675.
En effet, un événement de décrochage en moment est observé a r/R = 0.5 avec un pic de moment
piqueur a @ = 250deg. Un tel moment piqueur n’était pas observé pour Mggr = 0.675. De plus,
I'intensité du décrochage s’est accrue par rapport au cas précédent. En particulier, le moment pi-
queur a r/R = 0.915 a y = 290deg atteint une amplitude de |AM?C,,| = 0.026 contre seulement
|AM?C,,| = 0.015 quand MqR = 0.675, soit presque du simple au double. De méme, la chute de
portance a @ = 300deg est 20% plus élevée.

Finalement, pour la vitesse de rotation la plus faible, le décrochage rencontré est bien plus
violent. Un double événement de décrochage est méme observé en extrémité avec deux pics de
moment piqueur distincts. A /R = 0.915, le premier événement de décrochage en moment a lieu
ay =270deg et le second a v = 330deg. Limpact du deuxieme évenement de décrochage sur la
portance a y = 340 deg est différent de celui du premier événement (y = 300deg). Un [AM?C,,| de
seulement 0.02 est obtenu contre plus de 0.1 pour le premier événement de décrochage. De plus,
ce second événement de décrochage impacte également la section la plus en extrémité (/R =
0.975) avec plus de sévérité (|JAM?C,,| et [AM?C,,|) que lorsque Mqg = 0.646.

Ces trois configurations permettent donc de passer d'un décrochage dynamique modéré a une
configuration plus violente qui impacte fortement le comportement aérodynamique et aéroélas-
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tique du rotor.

3.3.4 Sélection de points de vol décrochés a différentes charges du rotor

Les points de vol tels que (i1, Mgg, (CxS) ¢/(S0)) = (0.42, 0.616, 0.1) ont été choisis pour repré-
senter I'effet d'une augmentation de la charge du rotor sur le décrochage dynamique. Lors de la
campagne d’essai sur le rotor 7A, a de telles conditions de vol, quatre charges de rotor adimen-
sionnées ont été évaluées allant de Z = 13.83 2 21.84. Comme la vitesse de rotation est fixée et que
seul Z varie entre ces quatre conditions de vol, c’est la force de sustentation générée par le rotor
qui est modifiée. Ainsi, comme évoqué précédemment, en augmentant la charge cible Z, le pas
collectif (09) va augmenter et le disque rotor va se redresser (|a,| va diminuer) afin d’augmenter la
force de sustentation générée tout en conservant la méme force de propulsion dans les différentes
conditions de vol. Il est donc évident que 'augmentation de la charge du rotor va favoriser le dé-
veloppement du décrochage dynamique puisque les incidences (en partie controlées par 6y) vues
par les sections de pale augmentent.
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0.42 et (C4S)¢/(So) =0.1.

Les Figures 3.30 et 3.31 représentent 1'évolution des coefficients des efforts aérodynamiques
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intégrés (M2C,, et M2C,,) sur les cinq sections instrumentées. Laugmentation de la charge s’ob-
serve bien sur I'amplitude du coefficient de force normale de chacun des cas. Plus le Z est élevé,
plus le niveau de M?C,, est élevé sur la pale. Des événements de décrochage dynamique sont iden-
tifiés sur ces figures pour Z > 16.39 (chute de portance et moment piqueur) pour 180deg < y <
360deg.

Aucun événement de décrochage n’est visible sur les efforts aérodynamiques locaux aux sec-
tions instrumentées pour Z = 13.83. En revanche, pour Z = 16.39, un événement de décrochage en
moment est observé sur les courbes de M?C,, et de M?C,;, en extrémité (r/R = 0.915) a y = 270deg.
Pour la section la plus en extrémité (r/R = 0.975), la chute de moment est plus faible, M?2C,, reste
méme positif. De plus, la perturbation est beaucoup plus bréve (300deg < y < 320deg). La chute
en portance relative a cet évenement de décrochage est moins abrupte que dans d’autres configu-
rations de vol décrochées déja discutées précédemment.

Lorsque Z augmente encore et atteint 18.98, le décrochage dynamique devient beaucoup plus
intense. Un double évéenement de décrochage est méme observé. Notons que cette condition
de vol est identique a celle ayant déja été évoquée dans le paragraphe précédent (Z, yu, Mqg,
(CxS)¢/(So)) = (19, 0.42, 0.616, 0.1).

Finalement, lorsque Z est fixé a 21.84, la condition de vol est particuliere sévere. Lextrémité
de pale (r/R = 0.825) est décrochée sur presque la moitié du cycle 200deg < y < 360deg. Le dé-
crochage est maintenant installé sur toutes les sections instrumentées avec trois événements de
décrochage « distincts » sur les sections a 0.825 < r/R < 0.915. Pour r/R = 0.915, le premier évene-
ment de décrochage est défini comme la chute de moment entre 200deg < w < 270deg et la chute
de portance entre 230deg < v < 290deg. Le deuxiéme, moins marqué, est dans la continuité du
précédent (270deg < v < 320deg). Le troisieme est beaucoup plus prononcé et se produit aprées
que I'écoulement a recollé a 'issue du deuxiéme événement de décrochage. Ce dernier évene-
ment de décrochage vu par la section a r/R = 0.915 est défini par un brusque moment piqueur a
Y = 325deg et une chute de portance entre 340 et 360 deg.

De plus, étudier I'influence de la charge rotor a (1, Mqg, (CxS)£/(S0)) = (0.42, 0.616, 0.1) per-
met d’éviter, a priori, I'interaction pale-tourbillon. Les conditions de vol ont été choisies dans la
section 3.3.2 dans le but d’étre représentatifs d'un décrochage avec et sans influence de 'interac-
tion pale-tourbillon et les points de vol présentés dans la section 3.3.3 sont tous les trois soumis a
de l'interaction pale-tourbillon dans la région du décrochage (p = 0.3). Ainsi, dans cette section,
nous avons voulu considérer des conditions n'impliquant pas I'interaction entre les pales et les
tourbillons d’extrémité qu’elles générent. Or, pour pu = 0.42, les tourbillons sont convectés vers
I'aval suffisamment rapidement pour éviter I'interaction a v = 270deg (Figure 3.27) et une inter-
action en pale reculante ne se produit, d’apres les lignes tourbillonnaires théoriques, qu’a partir
de v = 330deg, c’est-a-dire bien apres le début des événements de décrochage. De plus, une aug-
mentation de la charge entraine une évacuation plus rapide du sillage vers le bas par le souffle
du rotor donc limite également I'influence de l'interaction pale-tourbillon sur le comportement
aérodynamique de la pale.

3.3.5 Sélection de points de vol décrochés avec différentes géométries de pale
Rappel de la différence entre les deux géométries

Avant de présenter la condition de vol qui permettra de comparer le comportement des deux
géométries de pale (7A et ERATO) face au décrochage dynamique, rappelons brievement les diffé-
rences entre les deux géométries. Contrairement a la pale 7A, la pale ERATO est composée de trois
profils différents. Le profil OA312 proche de I'emplanture et jusqu’a 70%R, puis le profil OA409
entre 80%R et 90%R et le profil OA407 en extrémité de pale. De plus, la pale ERATO a une corde de
longueur variable dont la loi de corde a été illustrée en Figure 3.32.

Lalongueur de corde est beaucoup plus faible en extrémité que celle de la pale du rotor 7A qui
est de ¢ = 0.14m. En effet, deés une position radiale de r/R = 0.65, la longueur de corde est de plus
en plus petite. Elle atteint ¢ = 0.07 m en extrémité, c’est-a-dire la moitié de celle en extrémité de la
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FIGURE 3.32 — Loi de corde des pales ERATO et 7A. FIGURE 3.33 — Loi de fleche des pales ERATO et 7A.

pale 7A. La pale ERATO posséde également une forte fleche en extrémité dont la loi est présentée
dans la Figure 3.33. Néanmoins, malgré cette forte fleche en extrémité qui contribue a réduire le
décrochage, la pale ERATO s’est révélée beaucoup plus sensible au décrochage dynamique que
la pale 7A puisque c’est dans cette zone d’extrémité de pale que les portances les plus élevées
sont susceptibles de se développer. En effet, lors des essais en soufflerie, le rotor ERATO a subi du
décrochage en extrémité sur un plus grand nombre de conditions de vol que le rotor 7A.

Sélection d’'un point de vol commun aux deux géométries de pale

Le point de vol commun dans les deux bases de données disponibles choisi pour étudier I'in-
fluence de la géométrie de la pale sur le décrochage dynamique est (Z, p1, Mqgg, (C<S) r1(80))=(Q9,
0.314, 0.616, 0.1). De plus, cette méme condition de vol a déja été sélectionnée sur le rotor 7A pour
I'étude de I'influence de la vitesse d’avancement et le rotor 7A était décroché dans ces conditions.
Nous avons donc voulu savoir comment le rotor ERATO réagit a de telles conditions de vol.
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FIGURE 3.34 — Coefficient de force normale M?C,, pour deux géométries de pale a @, K, Mar, (C+S)f/(S0))
=(19, 0.314, 0.616, 0.1).

Cette différence de sensibilité au décrochage s'observe sur les Figures 3.34 et 3.35. Des écarts
significatifs entre les deux géométries sont observés. En effet, la pale ERATO est moins chargée sur
la partie interne et plus chargée en extrémité de pale que la pale 7A. Ceci s’explique par la loi de
corde qui fait que les sections en pied de pale travaillent moins que celles en extrémité. En extré-
mité, a r/R = 0.975, la pale 7A subit un décrochage modéré. En effet, celui-ci est fortement réduit
par rapport au décrochage observé a r/R = 0.915, certainement a cause du tourbillon marginal
formé en extrémité qui réduit les incidences sur I'’extrémité de pale. La pale ERATO a un compor-
tement treés différent. En extrémité, deux évenements de décrochage successifs sont subis par la
pale ERATO, I'un entre 250deg < Wy < 310deg et le second entre 320 < y < 360 deg.
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FIGURE 3.35 — Coefficient de moment de tangage M?C,, pour deux géométries de pale a (Z, 4, Mqg,
(CxS)r/(So)) = (19, 0.314, 0.616, 0.1).

Nous avons donc choisi d’étudier plus en détail ces deux configurations pour comprendre les
mécanismes derriére les différences observées entre les géométries pour cette méme condition de
vol.

* Le domaine d’étude du décrochage dynamique utilisé pour ces travaux de these a été
défini.

¢ Les conditions de vol choisies permettent une représentation de 'ensemble du domaine
de vol possible d'un hélicoptere en vol d’avancement.

* Les principaux axes d’étude sont :
— l'influence de la vitesse de rotation a iso-condition de vol.

— linfluence de la vitesse d’avancement a vitesse de rotation et charge rotor
constantes.

— l'influence de la charge rotor a vitesse de rotation et d’avancement constantes.

— l'influence de la géométrie de pale a iso-condition de vol.

3.4 Conclusions

Pour conclure, deux bases de données issues de la 11é™me campagne d’essais dans la soufflerie
S1MA, al’ONERA Modane de 1991 sur le rotor 7A et de la campagne de 1998 sur le rotor ERATO ont
été dépouillées afin d’identifier les points de vol soumis au décrochage dynamique. Ces bases de
données recensent une grande variété de conditions de vol balayant I’enveloppe de vol des héli-
copteres. De nombreuses conditions de vol ont été testées en situation de décrochage dynamique.

Des criteres de détection du décrochage ont été présentés et évalués dans le but de savoir, de
maniere systématique, si une condition de vol est décrochée a partir des données mesurées lors
des essais. Aucun des critéres présenté n’est capable de déterminer avec certitude si une condition
de vol est soumise au décrochage. Ils ne sont pas en mesure de distinguer le décrochage d’autres
phénomeénes engendrant d’intenses fluctuations de charge. Ainsi, il est nécessaire de s’intéresser
plus en détail, par la simulation numérique par exemple, a une condition de vol pour déterminer
si elle est décrochée. Cette analyse du décrochage dynamique par la simulation numérique sera
traitée dans les chapitres suivants. Néanmoins, en vue du nombre conséquent de configurations
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décrochées testées, une sélection de quelques points de vol décrochés distincts est nécessaire pour
une étude plus détaillée du décrochage.

Quatre critéres de sélection ont été choisis pour étudier les mécanismes du décrochage dy-
namique sous des conditions de vol trés distinctes (géométrie de pale, parametre d’avancement,
charge du rotor). Ils ont également permis de sélectionner des points de vol possédant des évene-
ments de décrochage dynamique caractéristiques et variés en ce qui concerne leur position sur le
disque rotor et leur intensité. Ainsi, un domaine d’étude constitué de huit conditions de vol a été
établi afin de limiter le nombre de cas qui ont été étudiés plus en détails au cours de ces travaux
de these. Le domaine de la présente étude est illustré sur la Figure 3.36.
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FIGURE 3.36 — Domaine d’étude de la phénoménologie du décrochage dynamique.

0.2

Le tableau 3.1 recense les conditions de vol qui seront analysées tout au long de ce manuscrit. Il
permet d’illustrer, notamment, I’”augmentation des incidences par le pas collectif 8 en diminuant
la vitesse de rotation des pales a efforts de sustentation et de propulsion constants (les points
d’essai 494-293-389), en augmentant la vitesse d’avancement (les points d’essai 384-405-430) ou
en augmentant la charge adimensionnée du rotor Z (les points d’essai 405-410 ou 384-389).

Ces huit conditions de vol permettent un domaine d’étude vaste avec des conditions de vol
a grande vitesse d’avancement et a forte charge. Ainsi, ces conditions de vol ont été analysées a
I'aide de simulations numériques de niveau de fidélité croissant afin d’analyser les mécanismes
du décrochage dynamique. Ainsi, le chapitre suivant (Chapitre 4) portera sur 1'étude du décro-
chage par des simulations de basse fidélité avec I'objectif de mieux comprendre les phénomeénes
physiques impliqués dans le décrochage dynamique.
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Points d’essai | Q, rpm  Mqgr v 7 (CxS)f/(Sa)  ay, deg 0g,deg 0;.,deg 0i5, deg
494 1063 0.676 0.288 18.2 0.1 -6.45 7.2 2.5 -3.05
293 1022 0.646 0.3 20.1 0.1 -6.7 8.4 3.15 -3.5
389 964 0.616 0.314 21.86 0.1 -6.75 9.7 3.6 -4.4
384 964 0.616 0.314 19.15 0.1 -7.2 8.53 3.07 -3.66

384 (ERATO) 963 0.617 0.313 19.35 0.1 -6.84 9.797 4.7 -3.91
405 964 0.616  0.42 19 0.1 -11.65 12.6 3.72 -5.92
410 965 0.617 0.42 21.86 0.1 -10.75 13.76 4.36 -6.76
430 967 0.617 0.47 19.1 0.1 -15.2 15.87 3.98 -7.02

TABLEAU 3.1 — Conditions de vol sélectionnées dans les bases de données.
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Chapitre 4

Caractérisation des Points de Vol
Décrochés Sélectionnés en utilisant des
Simulations de Basse Fidélité
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Dans ce chapitre, des simulations de basse fidélité sont utilisées pour analyser les huit points de
vol qui viennent d’étre sélectionnés dans les bases de données expérimentales. Lobjectif est de ca-
ractériser le comportement aéroélastique du rotor et de comprendre la physique de I’écoulement
au décrochage dans ces conditions a moindre cofit.

Pour cela, il a fallu vérifier que les simulations de basse fidélité sont capables de reproduire le com-
portement aérodynamique du rotor mais aussi le décrochage. Cette validation a été effectuée sur
une condition de vol soumise au décrochage dynamique ayant déja été investiguée dans la littéra-
ture. La méthode de simulation de basse fidélité permettant de reproduire au mieux le comporte-
ment aérodynamique des pales et donc les mécanismes du décrochage dynamique, a été définie,
puis elle a été utilisée pour une étude plus détaillée du décrochage sur les autres conditions de vol.
Pour cela, les solutions aérodynamiques et aéroélastiques obtenues pour chaque condition de vol
ont été analysées afin de comprendre les mécanismes impliqués dans le décrochage dynamique
ainsi que l'influence des parameétres de vol sur celui-ci. Linfluence du sillage et de la dynamique
de la pale ont été des axes de recherche majeurs lors de cette étude.
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4.1 Validation des simulations de basse fidélité sur une configuration
de vol du rotor 7A

Dans un premier temps, nous allons chercher a établir la méthode de simulation basse fidélité
la plus efficace pour prévoir le décrochage dynamique et ses mécanismes. Pour cela, nous abor-
derons l'influence de la modélisation des vitesses induites par le sillage des pales. En revanche,
I'influence de la modélisation de la dynamique de la pale par le code HOST n’a pas été abordée
dans le cadre de cette these.

4.1.1 Rappels concernant le point de vol d’avancement choisi pour la validation

Afin de valider les simulations de basse fidélité qui ont été utilisées pour analyser plus en détail
le comportement d'un rotor soumis au décrochage dynamique, par rapport au dépouillement des
bases de données issues des essais en soufflerie, nous nous sommes concentrés sur une unique
condition de vol. Cette condition de vol est le point de vol 293 (7A) 1 issu des essais sur le rotor 7A
dont les principales spécificités exposées par les essais et par des études précédentes [89,104-106,
132] sont rappelées.

Le tableau 4.1 rappelle les caractéristiques de la condition de vol 293 (7A) testée dans la souf-
flerie SIMA aI’ONERA, Modane.

[ [Qrmpm Max & Z  (CiS)/(So) oy deg 6, deg 61, deg 6y, deg |
[293 [ 1022 0646 0.3 20.1 0.1 -6.7 8.4 3.15 35 |

TABLEAU 4.1 — Condition de vol 293 du rotor 7A (Soufflerie SIMA, ONERA, Modane)

Les efforts aérodynamiques obtenus par intégration des pressions sur les cing sections mesu-
rées en soufflerie sont illustrés en Figures 4.1 et 4.2 pour le point de vol 293.
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FIGURE 4.1 — Coefficient de moment de tangage M?C,,, pour le point de vol 293 (7A).

La Figure 4.1 permet de mettre en évidence les évéenements de décrochage en moment subis
par les pales lors de cette condition de vol. IIs sont caractérisés par les pics négatifs de moment
de tangage. Comme évoqué dans le chapitre précédent, la condition choisie pour cette validation
des outils de simulation basse fidélité est soumise a plusieurs évenements de décrochage. Ceux-
ci ont lieu dans différentes régions du disque rotor. Par exemple, un évenement de décrochage

1. Annexe A.
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FIGURE 4.2 — Coefficient de force normale M?C,, pour le point de vol 293 (7A).

en moment est repéré en extrémité, a la section a r/R = 0.915, lorsque la pale est a un azimut de
W =290deg et un autre événement de décrochage est observé a r/R = 0.7 pour = 270deg.

Les évenements de décrochage en portance sont illustrés en Figure 4.2 par une chute rapide
de la portance générée par la section de pale considérée. Ces événements sont corrélés avec les
décrochages en moment présentés en Figure 4.1 avec un retard de phase, ce qui est en accord
avec ce qui a été montré sur la phénoménologie du décrochage dynamique sur les configurations
simplifiées de profil en oscillation de tangage [9, 75].

Néanmoins, il est, a ce stade, impossible de savoir si ces événements de décrochage sont liés
les uns aux autres puisque seuls les efforts générés a des sections localisées de la pale sont connus.

Létude, par la simulation numérique (couplage HOST/elsA), menée par Richez [105] a permis
de représenter le point de décollement de la couche limite, X, /c, sur une pale du rotor 7A au
cours de sa rotation lors du point de vol 293 sous forme de cartographie, celle-ci est illustrée en
Figure 4.3.

sep

FIGURE 4.3 - Cartographie du point de décollement X/ ¢ d’apres une simulation HOST/ elsA pour le point
devol 293 a (Z, W Mg, (CxS)¢/(S0)) = (20.1, 0.3,0.646,0.1) [104].

Cette représentation sous forme de cartographie permet de tracer pour chaque position azi-
mutale et radiale de la pale la position du décollement de la couche limite sur la section considé-
rée. Le point de décollement X, /c est défini comme le point le plus proche du bord d’attaque
pour lequel la couche limite décolle. Lorigine de X/ ¢ estle bord d’attaque de la section. Rappe-
lons que lorsque Xy /¢ = 0, le décollement de la couche limite se produit au bord d’attaque, alors
que lorsque Xsep/c = 1, 'écoulement est attaché sur I'extrados de la section considérée.

Richez [105] montre ainsi que différentes régions de décollement de la couche limite distinctes
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sont observées sur cette condition de vol. Il les a nommées FS1, FS2 et FS3. Il relie méme la région
de décollement FS1 avec les événements de décrochage pour /R < 0.825 et FS2 avec les événe-
ments de décrochage en extrémité. La région FS3 est également reliée par Richez a une légere
fluctuation des efforts en extrémité se produisant pour ¥ = 330deg mais n’est pas suffisante pour
parler de décrochage. Cette fluctuation est également observée dans les données expérimentales
mais elle est est de faible amplitude (Figures 4.2 et 4.1). Deux évenements de décrochage distincts
(FS1 et FS2) sont donc identifiés dans cette configuration.

Richez a aussi étudié les mécanismes a 1'origine du décrochage dans cette condition de vol.
II a montré que deux phénomeénes pouvaient étre impliqués dans le décrochage dynamique. Le
premier est la réponse en torsion de la pale. Langle de torsion de la pale est illustré sous forme de
cartographie dans la Figure 4.4.

15
1.23
0.96
0.69
1 0.42

v.deg o5
— 012

-0.39
-0.66
-0.93
1.2

FIGURE 4.4 — Cartographie de I'angle de torsion d’une pale pour le point de vol 293 a (Z, y1, Mg, (CxS)f/(S0))
=(20.1, 0.3,0.646,0.1) [104].

Entre 300deg < v < 330deg, I'angle de torsion est fortement négatif. Celui-ci se produit apres
I'événement de décrochage en moment en extrémité autour de y = 290deg. En effet, lorsqu’elle
est soumise au décrochage, la pale subit un moment a piquer intense (Figure 4.1), celui-ci génére
alors une réponse de la structure de la pale qui subit une torsion négative. En réponse a cette
excitation du mode de torsion de la pale, une torsion positive est observée entre 330deg < v <
360deg. Elle atteint la valeur 0,;,; = 1.5deg en extrémité de pale pour v = 350deg. Or, cet angle de
torsion s’ajoute a I'incidence de la pale favorisant donc I'apparition du décollement de la couche
limite pour 330deg < v < 360deg, c’est-a-dire dans la région FS3 ou1 un décollement se développe.

Ensuite, Richez a mis en évidence la présence d'une interaction pale-tourbillon dans les ré-
gions de décollement FS1 et FS2. 1l aillustré cette interaction grace a des iso-contours de critére Q
(Figure 4.5).

s g
Mg

Merging of
" the vortices

210 deg

FIGURE 4.5 — Représentation des interactions pale-tourbillon coloré par le rapport de viscosité turbulente/-
laminaire pour le point de vol 293 a (Z, p, Mqg, (CxS) r/(S0)) = (20.1, 0.3,0.646,0.1) [104].
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La pale a une position azimutale de y = 210deg subit une interaction pale-tourbillon a la po-
sition radiale r/R = 0.5. Or, sur la cartographie du point de décollement, a = 210deg, un décol-
lement de la couche limite se développe a partir du bord de fuite a r/R = 0.5 et remonte jusqu’au
bord d’attaque qu'’il atteint a ¢ = 240 deg, ol1 le moment de tangage décroit (Figure 4.1).

Ay = 300deg, la fin d’une interaction pale-tourbillon est également visible en extrémité de
pale. Lextrémité de la pale vient de croiser le tourbillon d’extrémité de la pale précédente entre
Y = 290deg et 300deg. Encore une fois, cette interaction se produit dans une région ot apparait
le décollement de la couche limite puis le décrochage (région FS2). Or dans ce cas, lorsque le
tourbillon émis par une pale approche la pale suivante, il engendre un écoulement ascendant
augmentant I'incidence de la pale suivante. Il peut ainsi favoriser 'apparition du décrochage dans
ces régions.

Les calculs effectués par Richez ont été utilisés pour valider les simulations basse fidélité lorsque
les données expérimentales n’étaient pas suffisantes ou n’étaient pas disponibles.

4.1.2 Influence de la modélisation de la vitesse induite sur la prévision du comporte-
ment aérodynamique et aéroélastique du rotor

Maintenant que nous connaissons un peu mieux cette condition de vol, nous allons montrer
I'importance de la précision de la modélisation de la partie aérodynamique des simulations de
couplage fluide-structure de basse fidélité sur la prévision des phénomenes aérodynamiques et
aéroélastiques. Pour cela, nous avons étudié I'influence de la modélisation de la vitesse induite
couplée avec les calculs HOST sur la prévision du décrochage dynamique.

L'aérodynamique de la pale utilisée par les calculs HOST est basée sur la théorie de la ligne
portante de Prandtl. Elle est couplée a un modele de vitesse induite. Plusieurs modeles de vitesse
induite, de différents niveaux de précision, sont disponibles. Ceux-ci ont été présentés dans la
section 2.2.2.

Dans ce paragraphe, nous allons comparer la prévision des efforts aérodynamiques et aéroé-
lastiques d'une configuration décrochée (le point de vol 293) obtenue par quatre modeles de vi-
tesse induite de précision croissante (présentés dans le Chapitre 2) :

¢ Le modele analytique Meijer-Drees
* Le modele de sillage prescrit : METAR
* Le modele de sillage déformé : MESIR

* Le modele de sillage libre d’ordre supérieur : MINT

Une méme discrétisation en temps et en espace a été choisie dans toutes les simulations pré-
sentées dans ce paragraphe, c’est-a-dire 25 éléments sur la ligne portante et 36 pas de temps pour
effectuer une révolution complete. Néanmoins, avec le modele de sillage libre MINT, 40 pas de
temps ont été nécessaires pour obtenir une bonne convergence de la simulation.

Dans un premier temps, comparons, grace a la Figure 4.6, les résultats obtenus pour I'équilibre
du rotor (g, 09, 01¢, 015) afin d’atteindre la condition de vol cible Z, W, Mag, (CxS) r/(S0)) = (20.1,
0.3,0.646,0.1).

10

8
6
4 m Experiment
2 _I u Meijer-Drees
de

o 0/ [dedl -.. 0, [deg] u METAR

0, [deg] 0, . [deg] = MESIR

0 1c

2 MINT
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-8

FIGURE 4.6 — Angles de controle pour @, K, Magr, (CS) r/(S0)) = (20.1, 0.3,0.646,0.1).
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Tous les modeles de vitesse induite se montrent capables de prévoir de maniere plutot satis-
faisante les angles de controle du rotor lorsqu’il est soumis au décrochage dynamique, du moins
pour le point de vol 293 du rotor 7A. Seul le modele de Meijer-Drees donne un accord plus mi-
tigé avec les essais en soufflerie, notamment en ce qui concerne le pas collectif 8y pour lequel un
écart de presque 1.5deg est obtenu. En revanche, tous les modeles peinent a reproduire le pas
cyclique latéral 8;.. Un écart de minimum 1 deg est observé. Cet écart provient de I'influence du
banc utilisé lors des essais qui n’est pas considéré dans ces simulations. En effet, Ortun et al. [89]
ont montré sur cette méme configuration que la forme du banc d’essai crée un écoulement ascen-
dant a I’'avant du rotor et descendant a I'arriere non négligeables. Linfluence du banc se ressent
essentiellement sur le 0,, qui vient contrebalancer cette modification de I'’écoulement et donc
de l'incidence avec une réduction des incidences a W = 0deg (donc 6 ) et une augmentation a
Y =180deg (8 \|) dues aux effets de ce banc d’essai.

La différence entre ces différents modeles est la méthode de détermination de la vitesse in-
duite. C’est cette derniére qui modifie le comportement aérodynamique et aéroélastique des pales
selon le modele employé. Ainsi, la Figure 4.7 illustre la vitesse induite calculée sur les pales au
cours de leur rotation par les différents modéles comparés.

<
3
o,

bldbhbbhbioan

an

Modele de Meijer-Drees. Modeéle METAR. Modele MINT.

FIGURE 4.7 — Cartographie de la vitesse induite obtenue par différents modeles de vitesse induite.

Cette figure montre que le modeéle de Meijer-Drees ne permet en aucun cas de prévoir des
fluctuations de haute fréquence de la vitesse induite alors que les modeles de plus haute préci-
sion, MINT et METAR, montrent la présence de telles fluctuations de haute fréquence, notam-
ment avec des régions localisées d’écoulement fortement ascendant en pale reculante. Ce sont
ces différences qui peuvent provoquer de grandes disparités dans la prévision du comportement
aérodynamique et aéroélastique des pales, et plus particulierement, dans la prévision du décro-
chage.

Un autre point important mis en évidence dans la Figure 4.7 est la présence de discontinuités
radiales dans le calcul de la vitesse induite par le modéle MINT. Lorigine de ces discontinuités n’a
pas pu étre établie dans le cadre de cette thése malgré les problemes qu’elles engendrent. En effet,
la présence de ces discontinuités rend la solution a une position radiale donnée peu fiable. Il est
alors nécessaire de se référer aux sections voisines afin de vérifier que la section considérée ne se
situe pas dans la région de discontinuité (ol1 la vitesse induite est a priori fortement sous-estimée).
Ainsi, lorsque cela sera nécessaire, nous illustrerons dans ce manuscrit les sections voisines a la
section considérée pour pallier ce probleme.

Ensuite, nous avons cherché a évaluer plus précisément la capacité de ces modeles a repro-
duire le comportement aérodynamique des pales au cours de leur rotation. Pour cela, la contri-
bution de quelques sections radiales aux efforts aérodynamiques par section a été évaluée. Les
Figures 4.8 et 4.9 représentent I'évolution des coefficients de force normale et de moment de tan-
gage, obtenus avec les différents modeles de vitesse induite choisis, sur plusieurs sections (les
sections instrumentées lors des essais en soufflerie).
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FIGURE 4.8 — Coefficient de force normale M?C,, obtenu par différents modeles de vitesse induite.
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FIGURE 4.9 — Coefficient de moment de tangage M?C,,, obtenu par différents modeéles de vitesse induite.

La Figure 4.8 montre qu’aucun évéenement de décrochage en portance n’est rencontré par la
pale lorsque le modele analytique de Meijer-Drees est utilisé. En revanche, dés qu'un modele de
sillage plus élaboré est utilisé (METAR, MESIR et MINT) le décrochage est bien initié en pale re-
culante (180deg < v < 360deg) pour r/R = 0.7. De plus, 'événement de décrochage en portance
obtenu sur chacune des sections instrumentées est en phase (azimutale) avec les résultats expé-
rimentaux obtenus lors des essais. Par exemple, la chute de portance a 7/R = 0.915 est observée
a la méme position azimutale que dans les essais, c’est-a-dire a ¢ = 300deg avec METAR et ME-
SIR alors qu’elle se produit légerement plus tot (v = 290deg) avec le modele de marche en temps
MINT. Ainsi, il devient évident que la prise en compte du sillage émis par les pales est essentiel a la
bonne prévision du décrochage puisque le modele analytique de Meijer-Drees ne modélisant pas
les sillages manque totalement les événements de décrochage dynamique.

Comme pour le coefficient de force normale, aucun évenement de décrochage en moment
n’'est obtenu avec Meijer-Drees sur I'évolution du coefficient de moment de tangage en Figure 4.9.
Ceci montre encore l'influence du sillage sur le déclenchement du décrochage dynamique. Néan-
moins, aucun décrochage en moment n’est obtenu en extrémité (r/R = 0.825) avec le modeéle de
sillage prescrit METAR non plus. Les modeéles de sillage MESIR et MINT permettent une amélio-
ration de la prévision du décrochage par rapport a METAR puisqu’ils permettent de capturer (en
avance de phase) le décrochage en moment en extrémité r/R = 0.825 autour de ¢ = 280 —290deg.
Pourlasectiona r/R = 0.915, le premier événement de décrochage en moment a W = 290 deg se si-
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tue dans la région de discontinuité discutée précédemment pour les calculs avec le modele MINT.
Ainsi, les sections voisines a r /R = 0.915 sont également représentées en pointillé sur la Figure 4.8.
Elles montrent que ce premier événement de décrochage est bien prévu par les simulations MINT
jusqu’a la section précédant la section considérée (a r/R = 0.89). La région de décrochage s'étend
donc moins en envergure dans les calculs HOST/MINT par rapport aux essais en soufflerie. Cela
peut étre provoqué par une sur-estimation du tourbillon marginal et de I'écoulement descendant
qu’il induit en extrémité de pale. Un second évenement de décrochage (qui n’est pas observé dans
les essais) est prévu a @ = 330deg avec les simulations MESIR et MINT. Cet évenement de décro-
chage semble correspondre a la région de décollement observée par Richez [105] avec des calculs
de couplage fluide-structure de haute fidélité (région FS3 dans la Figure 4.3). De plus, MINT est ca-
pable de prévoir les évenements de décrochage en extrémité de pale. Par exemple, a r/R = 0.975,
la perturbation du coefficient de moment de tangage a w = 290 deg est obtenue par la simulation,
ce qui n'est le cas pour aucun des autres modeles présentés.

La principale différence entre la méthode METAR et MESIR repose sur la déformation du
sillage. Ainsi, en raison des différences entre les solutions obtenues avec ces deux modeles, nous
sommes amenés a penser que, non seulement le sillage est impliqué dans le décrochage dyna-
mique sur cette condition de vol, mais également que sa déformation est non négligeable surl'en-
vironnement aérodynamique de la pale, et donc sur son comportement : ici sur le décrochage en
extrémité. De plus, en dehors de la région du décrochage, I'évolution du moment de tangage, pour
toutes les sections considérées, est mal reproduit par les modeles de Meijer-Drees, METAR et ME-
SIR. En pale avancante, ces trois modeéles donnent des tendances proches les unes des autres mais
avec un accord avec les données expérimentales moins bon que lorsque le modele de sillage libre
MINT est utilisé. En effet, les modeles de Meijer-Drees, METAR et MESIR prévoient un moment
de tangage globalement négatif sur toutes les sections au cours de la rotation. De son c6té, MINT
permet bien de prévoir le moment de tangage positif en extrémité pour y entre 0deg et 90deg
observé lors des essais, pour les sections telles que r/R = 0.7.

Finalement, le comportement aérodynamique de la pale n’est pas le seul a étre amélioré lors-
qu'un modele de vitesse induite plus élaboré est utilisé. Le comportement dynamique de la pale
(déformation et efforts structurels) est grandement amélioré lorsque MINT est utilisé pour modé-
liser I'influence de I'environnement aérodynamique de la pale. La Figure 4.10 illustre la déforma-
tion en torsion de la pale en son extrémité (r/R = 0.98) et la Figure 4.11 le moment de torsion subi
en pied de pale (r/R =0.3).
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FIGURE 4.10 — Angle de torsion a r/R = 0.98. FIGURE 4.11 — Moment de torsion a r/R =0.3.

Les Figures 4.10 et 4.11 montrent une amélioration du comportement dynamique de la pale
notamment concernant le contenu haute fréquence. Lors des essais, les efforts en torsion (mo-
ment de torsion) subis en pied de pale ont un contenu haute fréquence (6/rev) élevé avec d'in-
tenses pics de moment de torsion positifs ou négatifs en région du décrochage dynamique (pale
reculante). Or ce contenu haute fréquence ne se retrouve pas avec les calculs utilisant les mo-
deles de Meijer-Drees, METAR et MESIR pour lesquels les oscillations de haute fréquence restent
de petite amplitude (la valeur créte-a-créte maximale avec Meijer-Drees est de 5 N.m contre 18
N.m dans les essais). De plus, si un pic de moment de torsion positif est surévalué avec MINT
en pale avancante a v = 15deg (probablement da a la prévision d'un évenement de décrochage
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a v = 330deg), les amplitudes sont trés bien prévues en pale reculante, notamment dans la ré-
gion du décrochage, méme si ces efforts sont déphasés par rapport aux résultats expérimentaux.
Les conclusions sont les mémes sur I'angle de torsion en extrémité. Néanmoins, nous n’avons pas
les données expérimentales de la déformation sur cette condition de vol donc la validation a été
réalisée avec la simulation réalisée par Richez [105]. La torsion négative apres I'évenement de dé-
crochage a y = 290 deg est rapidement suivie par un «rebond » en torsion (positive) a w = 320deg
venant ainsi favoriser le décrochage. Cette torsion positive est obtenue en avance de phase par
rapport aux calculs de haute fidélité fournis par Richez. Or les incidences sont en décroissance
dans cette région. Les incidences obtenues lorsque la torsion est maximale en pale reculante avec
la simulation HOST/MINT (a v = 320 —330deg) sont plus élevées que celles a la torsion maximale
dans les calculs de haute fidélité (a v = 340 — 350deg). Cette avance de phase du « rebond » en
torsion peut étre a 'origine du décrochage particulierement intense obtenu en extrémité de pale
a Y =330deg avec les simulations HOST/MINT.

Concernant le temps de calcul, des simulations utilisant des modeles analytiques comme le
modele de Meijer-Drees sont presque instantanées : la vitesse induite est déterminée par une
simple équation dépendant de la position azimutale et radiale du troncon de pale considérée (cf.
paragraphe 2.2.2). Les calculs utilisant le modele de sillage libre en marche en temps MINT ont
un temps de restitution beaucoup plus long, de 'ordre de 2h pour la simulation présentée dans
ce paragraphe (avec 25 sections et 40 itérations pour effectuer un tour complet). Le temps de cal-
cul est satisfaisant en vue de I’amélioration des résultats par rapport aux autres modeles présentés.

En conclusion, les simulations HOST/MINT présentent de meilleures capacités de prévision
des événements de décrochage. Ce type de modélisation a été retenu pour effectuer une analyse
numérique préliminaire des points de vol de la base de données expérimentales qui ont été sé-
lectionnés dans la section 3.3. L'influence de la paramétrisation numérique de ces calculs HOST/-
MINT sur les résultats obtenus a été évaluée et est présentée en annexe C. Celle-ci permet de
mettre en évidence 'influence de la discrétisation spatiale et temporelle sur la prévision du dé-
crochage dynamique. Finalement, les simulations HOST/MINT avec Ay = 5deg et 25 éléments de
pale sont jugées satisfaisantes pour I'analyse des conditions de vol sélectionnées préalablement
dans le chapitre précédent.

¢ Des calculs de basse fidélité avec différents modeles de vitesse induite ont été utilisés sur
une unique condition de vol décrochée.

¢ Le sillage a une influence non négligeable sur les efforts aérodynamiques subis par la
pale et sur sa dynamique.

* Les simulations modélisant le sillage avec le plus haut niveau de précision (modele de
sillage libre) donnent un meilleur accord aux résultats expérimentaux.

4.2 Déploiement des simulations de basse fidélité sur les différentes
configurations de vol sélectionnées

Dans un premier temps, nous avons montré que des calculs de basse fidélité, a moindre cofit
par rapport a des simulations de couplage fluide-structure comme celles réalisées dans les réfé-
rences [89, 96, 105], permettent de prévoir qualitativement 'apparition des événements de décro-
chage dynamique sur une condition de vol déja bien connue : le point de vol 293 du rotor 7A lors
des essais en soufflerie 2 Modane. L'objectif est désormais de déployer ces calculs aux huit condi-
tions de vol sélectionnées dans le Chapitre 3. Ainsi, nous pourrons vérifier que cette méthode
de simulation est capable de capturer le décrochage dynamique dans une gamme plus large de
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conditions de vol. Pour des raisons de clarté du propos, les solutions des huit conditions de vol étu-
diées ne seront pas toutes présentées. Le discours sera principalement centré sur les différences
obtenues selon les conditions de vol. Ce paragraphe ne portera en aucun cas sur ’analyse des phé-
nomenes (ce sera |'objectif de la section suivante) mais seulement sur la validation de la méthode
choisie sur un domaine d’étude plus large.

4.2.1 Prévision du comportement aérodynamique

Premiérement, nous allons montrer la capacité des calculs HOST/MINT a prévoir le comporte-
ment aérodynamique des rotors 7A et ERATO méme dans des conditions de vol séveres, soumises
au décrochage dynamique. Pour cela, quatre cas issus du domaine d’étude des travaux de thése
présentés dans le Chapitre 3 ont été isolés. L'objectif est de vérifier la bonne prévision des efforts
aérodynamiques sur une condition de vol avec un décrochage plus léger (particulierement difficile
a capturer), sur une condition a trés haute vitesse d’avancement (1), sur une condition a tres forte
charge (Z) (oi1 le décrochage dynamique est particuliérement sévere) et sur I'unique condition de
vol sélectionnée dans la base de données du rotor ERATO.

Cas du décrochage dynamique le moins intense du domaine d’étude : le point de vol 494 (7A)

* Cas 494 : Mog = 0.676, j1 = 0.288, Z = 18.2 et (C,S) 1/(S0) = 0.1

Afin d’évaluer la capacité des calculs HOST/MINT a prévoir les efforts aérodynamiques sur
une configuration moins sévere que le point de vol de référence (le point de vol 293 (7A) %), le cas
494 (7A) 2, 'évolution des coefficients de force normale et de moment de tangage au cours de la
rotation est comparée a celle obtenue lors des essais en soufflerie dans les Figures 4.12 et 4.13.

r/R = 0.500 r/R = 0.700 r/R =0.825
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FIGURE 4.12 — Coefficient de force normale M?C,, obtenu par la simulation HOST/MINT pour le point de
vol 494 du rotor 7A.

Concernant le coefficient de force normale, I’accord entre les résultats obtenus en soufflerie et
la solution issue des calculs HOST/MINT (Figure 4.12) est assez satisfaisant autant en pale avan-
cante qu’en pale reculante sur toutes les sections instrumentées lors des essais. Les évenements
de décrochage dynamique sont capturés a la bonne position azimutale et avec une amplitude
correcte pour r/R < 0.825. En extrémité, le décrochage est légerement sous-estimé lors des simu-
lations HOST/MINT par rapport aux essais en soufflerie sur les sections a r/R = 0.915 et 0.975.

2. Annexe A.
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FIGURE 4.13 — Coefficient de moment de tangage M>C,,, obtenu par la simulation HOST/MINT pour le point
de vol 494 du rotor 7A.

Le décrochage en moment dans cette condition de vol est plus faible que pour le point de
vol 293 (7A). D’apres la Figure 4.13, I'accord entre le calcul HOST/MINT et les essais est moins
satisfaisant sur le moment de tangage que sur la force normale. En effet, le moment a piquer ca-
ractéristique du décrochage est, d'une part, sur-estimé mais capturé en phase pour la section a
r/R = 0.825. D’autre part, ce moment a piquer est néanmoins sous-estimé pour r/R = 0.915, un
moment cabreur est méme observé. Ce comportement a déja été observé pour le point de vol 293
(7A) avec des pas de temps de Ay = 9deg et 7deg (Figure C.2). La condition de vol 494 est moins
sévere que la condition 293 (Z, u plus faibles et Mqg plus élevé). Ainsi, les incidences vues par les
sections de pale entre 180deg < v < 360deg sont plus faibles et donc plus proches de I'incidence
de décrochage statique des polaires aérodynamiques. La condition de vol 494 (7A) est proche de
la frontiére d’apparition du décrochage. Par conséquent, une légere variation de I'incidence peut
faire basculer la solution d'un régime décroché a un régime non-décroché.

Néanmoins, I’accord global entre les essais et les simulations HOST/MINT concernant la pré-
vision des efforts aérodynamiques est tres satisfaisant sur cette condition de vol. Ces simulations
permettent de capturer qualitativement les événements de décrochage.

Cas de vol d’avancement rapide (haut 1) : le point de vol 430 (7A)

¢ Cas430: Mqpr=0.617, u=0.47, Z=19.1et (CxS)¢/(So) =0.1

Ensuite, un point de vol a grande vitesse d’avancement a été considéré. Notre choix s’est porté
sur le point de vol 430 du rotor 7A2 puisque c’est le point de vol le plus rapide de notre domaine
d’étude. Les efforts aérodynamiques sur les sections instrumentées sont illustrés dans les Figures
4.14 et 4.15. Pour cette condition de vol, les données de pression en extrémité (r/R = 0.915 et 0.975)
n’étaient pas suffisantes pour permettre leur intégration en efforts aérodynamiques. Les sections
telles que r/R < 0.825 ont donc été privilégiées pour la validation des simulations HOST/MINT sur
des configurations a haut parametre d’avancement.

Encore une fois, 'accord entre les simulations HOST/MINT et les essais en soufflerie est satis-
faisant pour la prévision du coefficient de force normale sur les sections disponibles (Figure 4.14).
Les tendances obtenues en soufflerie sont correctement reproduites, c’est-a-dire, par exemple, la
déportance a r/R = 0.825 lorsque la pale est entre v = 100deg et W = 135deg ou le maximum de
portance autour de \ = 180deg dont le niveau est également plutot bien prévu par les calculs avec

3. Annexe A.
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FIGURE 4.14 — Coefficient de force normale M?C,, obtenu par la simulation HOST/MINT pour le point de
vol 430 du rotor 7A.
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FIGURE 4.15 — Coefficient de moment de tangage M>C,, obtenu par la simulation HOST/MINT pour le point
de vol 430 du rotor 7A.

une erreur de 'ordre de 10% a r/R = 0.825. Les événements de décrochage dynamique caracté-
risés par une modification de la pente lors de la chute de portance en pale reculante sont captu-
rés en avance de phase dans les calculs HOST/MINT. A r/R = 0.825, le décrochage en portance
commence a = 235deg (accélération de la perte en portance) lors des essais et il est capturé
a seulement y = 210deg dans les calculs HOST/MINT réalisés. Cette avance de phase s’explique
probablement par I'utilisation des polaires statiques pour déterminer les efforts aérodynamiques.
Or le décrochage statique se produit a des incidences plus faibles que le décrochage dynamique.
Néanmoins, il est important de noter que ces événements de décrochage en portance sont effec-
tivement capturés par la simulation basse fidélité.

Ce déphasage du développement du décrochage s’observe aussi sur le moment de tangage (Fi-
gure 4.15). A r/R = 0.825, le décrochage en moment est observé entre y = 220deg et y = 255deg
dans les essais et entre y = 210deg et 240deg par la simulation HOST/MINT. Notons également
que le double pic de moment a piquer en pale avancante a W = 90deg et a v = 120deg n’est pas
capturé par la simulation HOST/MINT a r/R = 0.825. Néanmoins, un tel comportement est ob-
servé pour r/R=0.915 et r/R = 0.975 méme si les données expérimentales ne sont pas disponibles
pour vérifier leur présence a ces sections dans les essais. Dans le Chapitre 3, cette fluctuation du
moment de tangage en pale avancante a été associée a la position de 'onde de choc passant le
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quart de corde. Cela montre aussi une limite du modele aérodynamique utilisé lors du couplage
HOST/MINT dans les régions ou les effets de compressibilité sont non négligeables méme si ces
effets sont bien pris en compte dans les polaires. En revanche, les effets instationnaires de ’écou-
lement proche-paroi n’est pas pris en compte avec 'approche ligne portante. Cela explique les
différences obtenues en pale avancante pour les coefficients M?C,, et de M?C,, sur les différentes
conditions de vol présentées.

Néanmoins, malgré ces disparités, les simulations HOST/MINT sont en mesure de prévoir
qualitativement les différents phénomeénes impliqués lors de la rotation du rotor, notamment le
décrochage dynamique.

Cas forte charge rotor (haut Z) : le point de vol 410 (7A)

e Cas410:Mqg =0.617, u=0.42,Z=21.86 et (CxS)f/(So) =0.1

Nous venons de montrer que les calculs HOST/MINT sont capables de reproduire convena-
blement le comportement aérodynamique des pales d'un rotor a une vitesse d’avancement éle-
vée. Maintenant, nous voulons connaitre la précision de ces simulations lorsque la condition de
vol considérée est soumise a un décrochage dynamique particulierement séveére. Pour cela, la pré-
vision des efforts aérodynamiques sur le point de vol 410 du rotor 7A* est vérifiée. Les coefficients
aérodynamiques sur les sections d’essais sont illustrés dans les Figures 4.16 et 4.17.
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FIGURE 4.16 — Coefficient de force normale M?C,, obtenu par la simulation HOST/MINT pour le point de
vol 410 du rotor 7A.

Les simulations HOST/MINT sont encore capables de prévoir les événements de décrochage
en portance (Figure 4.16), comme, par exemple, pour 240deg < y < 350deg sur la section a 7/R =
0.825, et les événements de décrochage en moment (Figure 4.17) comme ceux en pale reculante
200deg < = 360deg sur la section a r/R = 0.915 sur cette condition de vol.

La Figure 4.16 montre que la simulation HOST/MINT permet une bonne prévision de la por-
tance générée par chacune des sections instrumentées.

Si la prévision du moment de tangage devient plus difficile (Figure 4.17), les événements de
décrochage en moment sont tous capturés qualitativement par les calculs HOST/MINT. En effet,
le point de vol 410 (7A) est particulierement sévere et trois pics de moment a piquer sont subis
par la section r/R = 0.915 de la pale : a3 ¢ = 240deg, w = 290deg et W = 330deg. Ces trois évene-
ments de décrochage sont capturés par la simulation HOST/MINT. Si le premier événement est

4. Annexe A.
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FIGURE 4.17 - Coefficient de moment de tangage M>C,,, obtenu par la simulation HOST/MINT pour le point
de vol 410 du rotor 7A.

initié 1égerement en avance de phase, les deux suivants sont prévus en accord avec les essais en
ce qui concerne leur phase et leur amplitude. A r/R = 0.7, les deux événements de décrochage
en pale reculante (y = 250deg et W = 330deg) observés dans les essais sont également capturés
mais avec des positions azimutales différentes (@ = 200deg et ¢ = 350deg). En extrémité, les so-
lutions obtenues ne reproduisent pas les tendances observées lors des essais. Un événement de
décrochage beaucoup plus intense que celui attendu a cette section est capturé entre ¥ = 250deg
et ¥ = 330deg. De plus, en pale avancante, de larges oscillations d’efforts aérodynamiques sont
obtenues alors qu’elles ne sont pas observées dans les données expérimentales. Lorigine de telles
oscillations sera abordée dans un prochain paragraphe dans lequel nous nous concentrerons sur
I'analyse des points de vol sélectionnés et des mécanismes possibles du décrochage dynamique.

En conclusion, les événements de décrochage sont capturés par le calcul HOST/MINT mais
les résultats apportent essentiellement une compréhension qualitative du comportement aérody-
namique des pales puisque des erreurs de phase et d’intensité sont observées dans la prévision du
décrochage dynamique.

Cas ERATO : le point de vol 384 (ERATO)

e Cas 384 : Mqp =0.616, p=0.314, Z=19.15 et (CxS)f/(S0)=0.1

Finalement, le comportement aérodynamique du rotor 7A est généralement bien reproduit
par les simulations de basse fidélit¢ HOST/MINT pour les diverses conditions de vol présentées,
mais qu’'en est-il du rotor ERATO? En effet, le rotor ERATO a une forte fleche. Or, la modélisa-
tion des effets de fleche de HOST est relativement sommaire. L'objectif est d’étudier si le couplage
HOST/MINT peut reproduire le décrochage sur une pale a forte fleche, malgré les limites de ses
modeles. Pour cela, nous avons étudié plus en détail le point de vol 384 (ERATO) °.

Les Figures 4.18 et 4.19 illustrent les efforts aérodynamiques aux sections instrumentées lors
des essais de la campagne ERATO. Elles montrent que la portance générée par chacune des sec-
tions est bien reproduite par la simulation. Cela est le signe que les phénomeénes aérodynamiques
vus par la pales sont capturés. Concernant le moment de tangage (Figure 4.19), davantage de dif-
férences sont observées mais les évéenements de décrochage sont globalement tous capturés en
phase sauf un : le décrochage en moment a ¢ = 290deg pour r/R = 0.925. Néanmoins, celui-ci est

5. Annexe A.
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FIGURE 4.18 — Coefficient de force normale M?C,, obtenu par la simulation HOST/MINT pour le point de
vol 384 du rotor ERATO.
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FIGURE 4.19 - Coefficient de moment de tangage M*C,,, obtenu par la simulation HOST/MINT pour le point
de vol 384 du rotor ERATO.

effectivement capturé par la simulation sur les sections voisines, r/R = 0.915 et 0.95 (en pointillé)
ala section considérée.
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FIGURE 4.20 — Coefficient de moment de tangage M>C,, a r/R = 0.975 obtenu par la simulation HOST/MINT
pour le point de vol 384.

La Figure 4.20 illustre la prévision du décrochage en extrémité de pale (r/R = 0.975) par le cal-
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cul HOST/MINT pour la pale 7A et pour la pale ERATO. Les simulations HOST/MINT permettent
bien de reproduire les changements en extrémité de pale obtenus entre les pales 7A et ERATO.
Lintensification du décrochage pour la pale ERATO par rapport a la légere fluctuation observée
sur la pale 7A est correctement capturée par les calculs HOST/MINT. En effet, les deux évene-
ments de décrochage sont bien capturés en phase. Néanmoins, la fluctuation de moment sur la
pale 7A autour de = 290deg n’est pas prévue par les simulations, cette sous-estimation peut étre
provoquée par une sur-estimation du tourbillon marginal limitant le décrochage en extrémité.

En conclusion, les simulations HOST/MINT sont parfaitement capables de déterminer qua-
litativement le comportement aérodynamique d’un rotor en vol d’avancement soumis au décro-
chage dynamique. Malgré les différences notables entre ces simulations et les essais, le comporte-
ment aérodynamique calculé permet de prévoir I'apparition du décrochage dynamique pour des
conditions de vol variées allant de la grande vitesse a la forte charge du rotor.

4.2.2 Prévision du comportement dynamique

La partie aérodynamique du couplage HOST/MINT a été validée dans le paragraphe précé-
dent, la prochaine étape consiste a vérifier la prévision du comportement dynamique des pales au
cours de leur rotation en condition de décrochage dynamique.
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FIGURE 4.21 — Angle de torsion a r/R = 0.96.

La Figure 4.21 illustre la déformation en torsion de la pale en extrémité (/R = 0.96) au cours
de la rotation. Si la déformation en torsion est bien mieux approchée par l'utilisation du mo-
dele MINT, par rapport a des modeles plus simplifiés comme Meijer-Drees, METAR ou MESIR
(non montrés), des différences sont toujours observables mettant en avant les défauts de cette ap-
proche. En effet, les tendances sont bien reproduites en ce qui concerne 'amplitude et le contenu
fréquentiel du signal (évolution de 'angle de torsion). Pour le cas 384 (7A) %, de faibles fluctuations
de plus haute fréquence sont observées en plus du signal de fréquence 1/rev. Le pic de torsion
négative a @ = 290deg, c’est-a-dire au niveau de I'évenement de décrochage dynamique en extré-
mité (sur les sections r/R > 0.8), est sur-estimé par rapport a 'expérience. Plus les conditions de
vol sont séveres, plus le décrochage dynamique est intense et plus la pale est sollicitée en torsion.
Pour le point de vol a grande vitesse d’avancement, c’est-a-dire le cas 430 (7A) ¢, une amplitude
de 3.8deg est atteinte en pale reculante dans la région du décrochage (270deg < y < 310deg). Ce
niveau d’amplitude est légérement sous-estimé (AB,;,s = 2.7 deg) par la simulation et est capturé
en avance de phase (comme le décrochage en moment a r/R = 0.825, cf. Figure 4.15). Finalement,
sur les deux conditions de vol avec des événements de décrochage particulierement séveres (410
(7A) 8 et 430 (7A)), un pic de torsion positive trés fortement sur-estimé par rapport a celui observé
lors des essais est visible en pale avancante entre ¢ = 20deg et @ = 40deg.

La Figure 4.22 représente le moment de torsion subi en pied de pale (r/R = 0.3) pour diffé-
rentes conditions de vol. Tout comme la déformation en torsion, le moment de torsion est capturé
avec plus de précision lorsque le modéle MINT est utilisé pour obtenir les vitesses induites vues

6. Annexe A.
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FIGURE 4.22 — Moment de torsion a r/R = 0.3.

par la pale dans la théorie de la ligne portante (par rapport a Meijer-Drees, METAR ou MESIR qui
ne sont pas montrés). Lamplitude et le contenu fréquentiel sont bien reproduits, avec une com-
posante 6/rev de plus en plus importante lorsque le décrochage dynamique s’intensifie. Les pics
de moment de torsion (négatifs et positifs) sont presque obtenus en phase avec I’expérience, no-
tamment celui a W = 290deg pour les cas 410 (7A) et 430 (7A). Un pic de moment de torsion est
également fortement sur-estimé en pale avancgante pour les deux configurations les plus sollicitées
aéroélastiquemment (410 (7A) et 430 (7A)). Pour le point de vol 384 (7A), le décrochage dynamique
semble globalement sur-estimé puisque la pale subit des variations de charge (AMp,, ~ 5Nm) au-
tour de y = 290deg plus importantes que celles observées dans les essais (AMy,,,, < 2Nm). Notons
également le bon accord global obtenu sur la pale ERATO dont la géométrie est plus complexe que
celle de la pale 7A, et donc le modele de dynamique est supposé étre plus rapidement mis en dé-
faut. Ainsi, les simulations utilisées sont donc capables de reproduire, au moins qualitativement,
le comportement dynamique de la pale d'un rotor en vol d’avancement.

¢ Une modélisation fine du sillage tourbillonnaire par le modeéle MINT est nécessaire pour
capturer le décrochage dynamique sur les points de vol sélectionnés.

* Le comportement aérodynamique est globalement bien prévu par les simulations
HOST/MINT par rapport aux essais en soufflerie.

* Le comportement dynamique est obtenu avec un moins bon accord avec les essais en
soufflerie. La torsion est sur-estimée en pale avancante pour les cas les plus séveres.

* Le décrochage dynamique est déclenché en avance de phase dans les calculs HOST/-
MINT par rapport aux essais. Cette avance de phase est probablement liée a I'utilisation
des polaires pour la détermination des efforts aérodynamiques.
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4.3 Analyse du comportement aérodynamique et aéroélastique par des
simulations de basse fidélité

Les simulations HOST/MINT ont été éprouvées sur des conditions de vol trés différentes allant
de la haute vitesse a la forte charge et sur deux géométries de pale : la pale 7A et 1a pale ERATO. Une
amélioration conséquente de la prévision du comportement aérodynamique et dynamique du ro-
tor est obtenue par 'utilisation du modele de sillage libre MINT dans la partie aérodynamique du
calcul. De plus, la méthode est robuste puisqu’elle permet de prévoir le décrochage dynamique
dans I'’ensemble des conditions de vol testées dans le cadre de ces travaux de thése. Néanmoins,
il reste important de noter que l'intérét de ces simulations est principalement qualitatif car, s’ils
ne sont pas précisément prévus a la méme phase azimutale ou avec la méme intensité que lors
des essais en soufflerie, les différents événements de décrochage dynamique sont capturés. Ainsi,
nous avons utilisé ces simulations HOST/MINT pour estimer les mécanismes qui pourraient étre
impliqués lors du décrochage dynamique pour les conditions de vol choisies dans le chapitre pré-
cédent.

4.3.1 Influence de la vitesse de rotation du rotor a des forces de propulsion et de sus-
tentation constantes

¢ Cas 494 : Mqgr = 0.676, p =0.288, Z=182et (CxS)¢/(So) =0.1
¢ Cas 293 : Mqg = 0.646, p=0.3, Z=20.1et (CxS)¢/(So) =0.1
¢ Cas 389 : Mqgr =0.616, p=0.314, Z=21.86et (CxS)f/(So) =0.1

Dans un premier temps, 'influence de la charge du rotor par la modification de la vitesse de
rotation du rotor Q tout en conservant la force de propulsion F, etla force de sustentation F, a été
étudiée par des simulations HOST/MINT. Pour cela, les points de vol 494 (7A) 7, 293 (7A) 7 et 389
(7A) 7 sont traités dans ce paragraphe.

La Figure 4.23 illustre le coefficient de moment de tangage sur le disque rotor sous forme de
cartographie. L'objectif est de comprendre le lien entre les différents événements de décrochage
dynamique observés sur les cing sections instrumentées lors des essais (Figure 3.28 et 3.29).
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FIGURE 4.23 — Cartographie du coefficient de moment de tangage M2C,, sur le disque rotor.

Les évenements de décrochage dynamique sont clairement identifiés sur les cartographies de
la Figure 4.23 par des régions de fort moment a piquer (M2C,, négatif) en pale reculante (180deg <
Y < 360deg). Jusqu'a ce stade de I’étude, nous pouvions présupposer que tous les évenements de
décrochage étaient distincts. Néanmoins, ces cartographies montrent que les événements de dé-
crochage entre v = 180deg et 300 deg pour les sections telles que /R < 0.915 sont liés a une unique

7. Annexe A.
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région de décrochage. Celle-ci se forme a mi-envergure entre = 180deg (pour le cas 389 (7A)) et
Y = 210deg (pour le cas 494 (7A)) selon la condition de vol. Puis elle se déplace vers I'extrémité
de la pale au cours de sa rotation pour mener au décrochage sur la section r/R = 0.915. De plus,
le décrochage s’étend de plus en plus vers I'extrémité de pale lorsque la charge adimensionnée
du rotor augmente (avec la reduction de Mqg). En effet, le décrochage ne dépasse pas la section
r/R = 0.82 pour le cas 494 (7A) alors que la section r/R = 0.95 est décrochée dans le cas 389 (7A).
Finalement, ce décrochage est déclenché de plus en plus tot sur le disque rotor lorsque la vitesse
de rotation est réduite et le recollement (retour a des M2C,, presque nuls) se produit de plus en
plus tard. Ainsi, la région décollée, caractérisée par des valeurs faibles de MZCm, est de plus en
plus étendue sur le disque rotor.

Un deuxiéme événement de décrochage en extrémité de pale reculante est identifié sur ces
cartographies entre W = 300deg et 360deg pour les deux conditions de vol avec les vitesses de ro-
tation les plus faibles : 293 (7A) et 389 (7A). Néanmoins, cette région est nettement plus développée
pour le cas 389 (7A). Elle s’étend de v = 315deg jusqu’a 350 deg pour 0.8 < r/R < 0.95 alors que,
pour le cas 293 (7A), les moments a piquer montrant la présence d'un décrochage en moment ne
se produisent que ponctuellement sur le disque rotor dans cette région.

De plus, la comparaison des différents modeles de vitesse induite a prouvé que la vitesse in-
duite par le sillage est impliquée dans le développement du décrochage sur le cas 293 (7A). Ainsi,
la composante verticale de la vitesse induite V;, sur le disque rotor est présentée pour ces trois cas
en Figure 4.24.
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FIGURE 4.24 — Cartographie de la composante verticale de la vitesse induite V;, sur le disque rotor.

Cette figure met clairement en évidence un écoulement ascendant dans la région du décro-
chage pour les trois conditions de vol traitées dans ce paragraphe. Cette région de vitesse induite
verticale positive va venir augmenter les incidences sur les sections de pale concernées et est sii-
rement impliquée dans le décrochage. Elle est liée a la présence du sillage puisque le décrochage
n'est pas capturé pour le cas 293 (7A) lorsque le modéle de Meijer-Drees est utilisé. Ainsi, il est
intéressant d’analyser la position des tourbillons émis en extrémité de pale a chaque instant afin
de déterminer la position des interactions entre la pale et les tourbillons du sillage. Pour cela, la
chaine HOST-MINT-MENTHE-ARHIS, développée par I'équipe en charge des études acoustiques
aI’ONERA pour 'analyse du bruit d’'interaction pale-tourbillon, est mise en ceuvre. Seuls les tour-
billons passant a une distance verticale inférieure a 4 cordes = 0.56 m sont détectés. De plus, seuls
les tourbillons les plus intenses sont détectés.

Afin de comprendre I'influence de ces interactions sur l'incidence, la Figure 4.25 représente
I'angle d’incidence a et la position des interactions pale-tourbillon sur le disque rotor. En effet, la
ligne noire superposée a la cartographie définit les interactions entre une section de pale (défini
par sa position radiale r/R) a un azimut () donné et un tourbillon d’extrémité émis par I'une des
pales du rotor, d’apres la chaine HOST-MINT-MENTHE-ARHIS.

Lécoulement ascendant induit par le passage du tourbillon entraine un accroissement d’inci-
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FIGURE 4.25 — Cartographie de 'angle d’incidence a et position des interactions pale-tourbillon sur le
disque rotor.

dence allant jusqu’a +25deg dans la région de I'interaction entre la pale et le tourbillon provenant
de la pale précédente menant a des incidences aérodynamiques de I'ordre de 25 - 30 deg. 1l va
donc intervenir dans les processus de décrochage dynamique dans cette région a la source des
variations de charge aérodynamique observées entre W = 180deg et ¢ = 300deg (les régions FS1
et FS2 d’apres Richez [105]). Il est également intéressant de noter que si, pour les cas 494 (7A) et
293 (7A), 'augmentation de la vitesse induite et donc de I'incidence induite se produit dans la
région proche de I'interaction entre la pale et un tourbillon d’extrémité (ligne noire), pour le cas
389 (7A), la région de V; positive se produit bien avant l'interaction, jusqu’a Ay = 60deg avant
I'interaction. Ce point sera discuté plus en détail dans la section 6.2.

Une région d’interaction se produit aussi dans la région du deuxieéme évenement de décro-
chage en extrémité pour 330deg < y < 360deg (Figure 4.25). Néanmoins, un autre mécanisme
vient également augmenter les incidences dans cette région : la réponse élastique de la pale. Nous
avons tracé sur la Figure 4.26 I’évolution de ’angle de torsion 0,;,; sur le disque rotor.
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FIGURE 4.26 — Cartographie de I'angle de torsion 8, sur le disque rotor.

La Figure 4.26 montre que, pour les trois conditions, dans la région du décrochage entre y =
330deg et 360deg, ’angle de torsion augmente. Il fait donc croitre 'incidence de la pale et peut
contribuer au décrochage dynamique. Cette augmentation de la torsion est probablement relative
al’excitation du mode de torsion par la présence d'un évenement de décrochage plus tét au cours
de la rotation (dans la région « FS2 » : en extrémité pour 270deg < y < 300deg).

108



CHAPITRE 4. CARACTERISATION DES POINTS DE VOL DECROCHES SELECTIONNES EN
UTILISANT DES SIMULATIONS DE BASSE FIDELITE

4.3.2 Influence de lavitesse d’avancement de 'appareil

¢ Cas 384 : Mqpr =0.616, p=0.314, Z=19.15et (CxS)f/(So) =0.1
¢ Cas 405: Mqp =0.616, u=0.42, Z=19et (CxS)f/(So) =0.1
¢ Cas430: Mqp =0.616, u=0.47, Z=19.1et (CxS)r/(So) =0.1

Les simulations HOST/MINT peuvent également permettre de mieux identifier les mécanismes
du décrochage a grande vitesse. Pour cela, les points de vol 384 (7A) 8 405 (7A) 8 et 430 (7A) 8 sé-
lectionnés dans le Chapitre 3 sont traités dans ce paragraphe.

La Figure 4.27 représente la cartographie du coefficient de moment de tangage sur le disque
rotor pour ces trois conditions de vol.
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FIGURE 4.27 — Cartographie du coefficient de moment de tangage M2C,, sur le disque rotor.

Les évenements de décrochage dynamique sont identifiés sur les cartographies de la Figure
4.27 par des régions oit M?C,,, décroit rapidement en pale reculante (180deg < v < 360deg). Les
premiéres sections touchées par le décrochage se situent autour de la mi-envergure, puis le dé-
crochage se déplace au cours de la rotation pour atteindre I'extrémité. La Figure 4.27 montre que
le décrochage dynamique débute de plus en plus tot et se termine de plus en plus tard sur le
disque rotor lorsque la vitesse d’avancement augmente : la région de décrochage est de plus en
plus étendue. Ce phénomene est probablement lié a 'augmentation de I'étendue du cercle d’in-
version lorsque la vitesse d’avancement augmente. En effet, a la frontiere de cette région, les inci-
dences peuvent étre trés élevées puisque la vitesse relative de I'écoulement non perturbé est trés
faible. De plus, la vitesse de déplacement du décrochage sur la pale augmente également avec
la vitesse d’avancement. En effet, tandis qu’'a mi-envergure r/R = 0.5 la position azimutale du
déclenchement du décrochage est similaire pour les trois cas, cela n'est pas le cas en extrémité.
Lorsque p augmente, les sections en extrémité sont atteintes plus tot sur le disque rotor. Pour
M =0.47, le cas 430 (7A), la section a r/R = 0.9 est atteinte par le décrochage a ¢ = 220deg soit un
temps Ay = 20deg est nécessaire pour que le décrochage s’étende de r/R = 0.5 a 0.9 alors que pour
| =0.314 (384), cela ne se produit qu'a w = 270deg donc Ay = 50deg.

Un événement de décrochage en extrémité est également identifié sur le cas 430 (7A) entre
W = 300deg et 360deg. Néanmoins, cette région de décrochage est nettement plus étendue que
pour les cas que nous avons déja présenté. Elle débute a ¢ = 310deget s’étend sur 0.7 < r/R < 0.95.

Des lors que la vitesse d’avancement de I'appareil augmente, les sillages sont plus rapidement
convectés vers l'arriere de 'appareil. La Figure 4.28 représentant I'angle d’incidence et la position
des interactions pale-tourbillon met en évidence I'influence de la vitesse d’avancement sur la pré-

8. Annexe A.
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sence d’interactions pale-tourbillon en pale reculante 180deg < v < 360deg et I'influence de ces
interactions sur I'angle d’incidence.

Comme attendu, lorsque la vitesse d’avancement augmente les régions d’interaction pale-
tourbillon se déplacent vers I'arriere du disque rotor (vers ¢ = 0deg). Ainsi, aucune interaction
n'est détectée entre Y = 180deg et 270deg pour les conditions de vol avec g > 0.4 : les cas 405
(7A) et 430 (7A). Pourtant des régions d’écoulement ascendant (V;, > 0 sur la Figure 4.29), et donc
d’angle induit positif augmentant 'incidence, sont détectées dans cette région associée au décro-
chage dynamique.

o [deg]
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30
v [deg] ! ©
20

Point de vol 384 (7A) Point de vol 405 (7A) Point de vol 430 (7A)

FIGURE 4.28 — Cartographie de 'angle d’incidence a et position des interactions pale-tourbillon sur le
disque rotor.

Point de vol 384 (7A) Point de vol 405 (7A) Point de vol 430 (7A)

FIGURE 4.29 — Cartographie de la composante verticale de la vitesse induite V;, sur le disque rotor.

De plus, lorsque le modéle de Meijer-Drees est utilisé sur le point de vol 405 (7A) ¥ un événe-
ment de décrochage est capturé a la section r/R = 0.915 mais est sur-estimé. La Figure 4.30 permet
de comparer les solutions avec les deux modeles de vitesse induite.

Cette figure montre que sil’évenement de décrochage a r/R = 0.915 pour 240deg < v < 315deg
est capturé avec le modele de Meijer-Drees, c’est toute la topologie du comportement aérodyna-
mique qui est différente. En effet, 1a région de décrochage débutant a mi-envergure et remontant
jusqu’a 'extrémité entre = 180deg et 270 deg n’est pas capturée avec le modele de Meijer-Drees,
alors qu’elle a également été observée sur les calculs de haute fidélité réalisés par Richez. Ainsi,
meéme si aucune interaction pale-tourbillon n’est rencontrée dans cette région, le sillage a une in-
fluence sur la topologie de I’écoulement et sur le décrochage dynamique. Il génere I'écoulement
ascendant (V;, positif sur la Figure 4.29 ) en pale reculante pour 180deg < v < 300deg. Lorigine
de cette région d’écoulements ascendants (qui augmente les incidences vues par les sections de
pale) a distance de toute interaction avec un sillage sera discutée dans le Chapitre 6.

9. Annexe A.
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FIGURE 4.30 — Cartographie du coefficient de moment de tangage M?C,, sur le disque rotor. Point de vol
405 (7A)

Encore une fois, intéressons nous a la réponse dynamique de la pale qui modifie localement
les incidences. La Figure 4.31 illustre la torsion de la pale sous forme de cartographie pour les trois
cas comparés dans ce paragraphe.
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FIGURE 4.31 - Cartographie de I’angle de torsion 8,4, sur le disque rotor.

La Figure 4.31 montre I'influence du décrochage dynamique sur la torsion de la pale. En effet,
pour les trois conditions de vol, une torsion négative est observée suite a 'événement de décro-
chage dynamique se produisant entre Y = 180 deg et 300 deg. Ce pic de torsion négative est localisé
autour de ¢ = 290deg pour le cas 384 (7A) etil se produit entre @ = 300deg et 330deg pour les deux
autres configurations. Cela correspond bien a la région dans laquelle le décrochage dynamique se
produit en extrémité de pale (Figure 4.27). Directement apres cette torsion négative, la réponse
élastique génere une torsion positive qui augmente rapidement les incidences pouvant favoriser
I'apparition d’'un second évéenement de décrochage. La Figure 4.31 montre également que lorsque
la vitesse d’avancement augmente, la torsion négative induite par le décrochage dynamique est
de plus en plus forte (plus négative). En effet, pour p = 0.314 (le cas 384), la torsion minimale
dans cette région est obtenue a ¢ = 290deg et vaut 0,;,; = —0.4deg alors que pour u = 0.42, elle
est de 0,745 = —0.9deg a v = 310deg et pour p = 0.47, la torsion atteint —1.78deg a y = 315deg.
La réponse en torsion, positive, générée apres cet évenement de décrochage, est donc plus éle-
vée lorsque la vitesse d’avancement est augmentée puisque la sollicitation (par I'événement de
décrochage) est plus intense.
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4.3.3 Influence de la charge adimensionnée du rotor

¢ Cas 405: Mqr =0.616, u=0.42, Z=19et (CxS)¢/(So) =0.1
¢ Cas410: Mqr =0.616, u=0.42, Z=21.86et (CxS)¢/(So) =0.1

Les points de vol 405 (7A) ' et 410 (7A) '? illustrent I'influence de la charge du rotor Z. La so-
lution des simulations HOST/MINT sur le point de vol 405 (7A) a déja été présentée lors du para-
graphe précédent traitant de I'influence de la vitesse d’avancement. Ainsi, ce paragraphe portera
essentiellement sur les différences observées lorsque la charge du rotor est augmentée.

2
MeC,,
0.02
0.016
0.012
0.008
0.004

0
-0.004
-0.008
-0.012
0.016
-0.02

Point de vol 405 (7A) Point de vol 410 (7A)

FIGURE 4.32 — Cartographie du coefficient de moment de tangage M2C,, sur le disque rotor.

La Figure 4.32, qui représente les cartographies du coefficient de moment de tangage, montre
I'influence de la charge rotor Z sur le coefficient de moment de tangage. Lorsque la charge Z aug-
mente, la région décrochée (moment a piquer) s’étend sur le disque rotor. Pour Z = 19, le décro-
chage dynamique se déclenche autour de y = 190 —200deg a r/R = 0.5, alors que pour Z = 21.86,
il débute a ¢ = 170deg pour cette méme section. De plus, la vitesse de déplacement radiale du
décrochage augmente avec la charge rotor. Ainsi, 'extrémité de pale est décrochée plus t6t pour
la cas 410 (7A), a v = 195deg pour la section r/R = 0.8, par rapport a ¥ = 235deg pour la méme
section dans le cas 405 (7A).

La Figure 4.33 présente I'angle d’incidence sur le disque rotor ainsi que la position des inter-
actions pale-tourbillon.

o. [deg]
40

Point de vol 405 (7A) Point de vol 410 (7A)

FIGURE 4.33 - Cartographie de 'angle d’incidence a et position des interactions pale-tourbillon sur le
disque rotor.

10. Annexe A.
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Lorsque seule la charge du rotor est modifiée la trajectoire des tourbillons est uniquement
influencée par I'inclinaison du disque rotor et le souffle du rotor. Ainsi, peu de différences sont at-
tendues du point de vue des interactions. La Figure 4.33 montre que les régions d’interaction sont
similaires pour les deux cas. Néanmoins, de maniére surprenante, la configuration avec la charge
rotor la plus élevée (410) présente davantage d’interactions sur le disque rotor. En effet, on pourrait
s’attendre a ce que le souffle rotor évacue plus rapidement les sillages sous le rotor et donc évite les
interactions dans cette région. Le fait que plus d’interactions soit détectées dans ce cas par rapport
a la condition de vol 405 provient trés certainement de I'intensité des tourbillons produits. Plus la
charge sur la pale est élevée, plus le tourbillon émis sera intense. Ce parametre fait effectivement
partie des criteres de sélection des interactions par la chaine HOST-MINT-MENTHE-ARHIS.

D’autre part, pour les deux cas, des régions d’écoulement ascendant (avec V;, positif, non
montré) sont observées hors des régions d’interaction. Dans le paragraphe précédent, il a été mon-
tré que malgré 'absence d’interaction avec un tourbillon dans cette région, les sillages de la pale
elle-méme et des autres pales semblent jouer un role prépondérant dans cette région et donc avoir
une influence sur le décrochage dynamique pour 180deg < v < 300deg. Ce point sera abordé ul-
térieurement dans ce mémaoire (cf. Chapitre 6).

Enfin, illustrons I’évolution de la torsion sur le disque rotor pour ces deux conditions sur la
Figure 4.34 afin de d’étudier I'influence de la réponse élastique sur le décrochage dynamique.

Torsion Torsion

[deg]

Point de vol 405 (7A) Point de vol 410 (7A)

FIGURE 4.34 — Cartographie de 'angle de torsion 0,;, sur le disque rotor.

La Figure 4.34 montre a nouveau que la torsion négative, engendrée par la sollicitation aéroé-
lastique du décrochage dynamique, provoque une réponse en torsion positive entre 330deg < v <
360deg favorisant le décollement de la couche limite et donc le décrochage dynamique dans cette
région du disque rotor.

4.3.4 Influence de la géométrie de pale a condition de vol constante

¢ Cas 384 : Mqgr =0.616, p=0.314, Z=19.15et (CxS)¢/(So) =0.1

Finalement, les simulations HOST/MINT vont nous permettre de mieux comprendre les dif-
férences au décrochage de deux géométries de pale. Dans le chapitre précédent, il a été choisi de
comparer la pale ERATO avec la pale 7A sur le point de vol 384.

La Figure 4.35 compare les régions de décrochage en moment entre la pale ERATO et la pale
7A sur cette unique condition de vol.

La différence majeure entre les deux géométries est que la pale ERATO est davantage soumise
a des moments de tangage a piquer (M2C,, < 0), notamment en extrémité de pale. En effet, des
moments a cabrer (M2C,, > 0) sont obtenus en extrémité sur la pale 7A a I'exception de la ré-
gion de décrochage dynamique entre v = 270deg et 300deg. Sur la pale ERATO, ces moments a
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FIGURE 4.35 — Cartographie du coefficient de moment de tangage M2C,, sur le disque rotor.

cabrer ne sont pas observés. La corde en extrémité de la pale ERATO est particulierement faible.
Lextrémité de pale ERATO est donc tres sensible au décollement de la couche limite. Ce sont ces
décollements qui sont certainement a I'origine de ces moments a piquer observés en extrémité.
Néanmoins, les calculs présentés dans ce chapitre utilisent la méthode de la ligne portante et ne
peuvent, par conséquent, apporter aucune information sur I’état de la couche limite. Des calculs
aérodynamiques de plus grande fidélité sont nécessaires pour clairement identifier les décolle-
ments de la couche limite.

La Figure 4.36 présente I'angle d’incidence sur le disque rotor ainsi que la position des inter-
actions pale-tourbillon sur le point de vol 384 du rotor 7A et du rotor ERATO.

o.[deg]

Point de vol 384 (7A) Point de vol 384 (ERATO)

FIGURE 4.36 — Cartographie de 'angle d’incidence «a et position des interactions pale-tourbillon sur le
disque rotor.

La condition de vol a une vitesse d’avancement permettant des interactions pale-tourbillon
en pale reculante, c’est-a-dire dans la région du décrochage. Comme pour le cas 384 du rotor 7A,
la région de décrochage entre 180deg < W < 290deg est corrélée a la présence d'une interaction
pale-tourbillon sur la « configuration ERATO ». La présence du tourbillon a proximité de la pale
va venir perturber I'écoulement. Il crée un écoulement ascendant qui augmente les incidences
comme illustré par la présence de vitesse induite positive sur la Figure 4.37. La Figure 4.36 montre
également que le second événement de décrochage en extrémité de la pale ERATO pour 330deg <
v < 360deg est également localisé a proximité d'une interaction pale-tourbillon.

De plus, I'importance du sillage dans le développement de ces événements de décrochage de
la pale ERATO est mise en évidence lorsque la solution issue du calcul avec le modeéle de Meijer-
Drees est comparée avec celle du calcul HOST/MINT (Figure 4.38 ).

Les différents évenements de décrochage sur I'extrémité de pale sont tous manqués par le mo-
dele de Meijer-Drees al’exception du premier événementa r/R = 0.975 autour de w = 270 deg mais
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Point de vol 384 (7A) Point de vol 384 (ERATO)

FIGURE 4.37 — Cartographie de la composante verticale de la vitesse induite V;, sur le disque rotor.
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FIGURE 4.38 — Coefficient de moment de tangage M?C,, en extrémité de pale sur la condition 384 (ERATO).

celui-ci est fortement sous-estimé. En revanche, lorsque des calculs HOST/MINT sont entrepris,
une amélioration de la prévision du décrochage est observée. Les événements de décrochage sont
tous capturés en phase.

La géométrie de la pale étant différente, la réponse structurelle de celle-ci le sera également.
La Figure 4.39 montre la réponse en torsion de la pale 7A et de la pale ERATO sur cette condition
de vol.

Torsion
[deg]

Torsion
deg]

v [deg]

Point de vol 384 (7A) Point de vol 384 (ERATO)

FIGURE 4.39 — Cartographie de I'angle de torsion 8, sur le disque rotor.

La torsion est tres différente sur les deux rotors. En effet, le rotor avec les pales 7A est généra-
lement soumis a une torsion négative réduisant les incidence a I’exception de la région apres le
décrochage dynamique, c’est-a-dire pour 330deg < v < 30deg, alors que le rotor ERATO est sou-
mis a des torsions positives favorisant le décollement de la couche limite en augmentant les inci-
dences. Entre W = 330deg et 0deg, la pale ERATO subit notamment une torsion de 8,;,; = 1deg en
extrémité. Or, dans cette région, la pale ERATO est soumise a un évenement de décrochage parti-
culierement sévere en extrémité (Figure 4.35) également observé lors des essais sur les Figures 4.18
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et 4.19. Cette différence de comportement entre les deux géométries de pale n’est pas étonnante.
En effet, la fleche importante (positive puis négative) de la pale ERATO déporte le point d’applica-
tion de la résultante des efforts et crée ainsi naturellement un moment de torsion qui n’apparait
pas sur une pale rectangulaire comme la pale 7A.

o L'effet de I'interaction pale-tourbillon sur 'environnement aérodynamique des pales a
été étudié pour les quatre principaux axes d’étude.

— Un écoulement ascendant particulierement fort est produit par I'interaction pale-
tourbillon en pale reculante lorsque p < 0.4. Il augmente considérablement les in-
cidences.

— Pour les cas a grande vitesse (|1 = 0.42), des régions de décrochage en pale reculante
semblent se générer loin de toute interaction pale-tourbillon.

* La déformation en torsion des pales a été analysée pour les quatre axes d’étude.

— Plus la condition de vol est sévere (plus le décrochage est intense par une augmen-
tation de p ou de Z), plus la torsion positive, augmentant les incidences, est élevée
suite a I'évenement de décrochage.

— Des évenements de décrochage sont observés dans ces régions de torsion positive
montrant une possible interaction torsion-décrochage.

4.4 Conclusions

En conclusion, les calculs de basse fidélité HOST/MINT permettent une assez bonne prévision
des événements de décrochage dynamique mais ceux-ci ne sont pas suffisamment précis pour
les capturer en phase et en intensité avec les résultats issus des essais en soufflerie (décrochage
dynamique et réponse de la structure). Cette erreur de phase est probablement due a I'utilisation
de polaires statiques pour déterminer les efforts aérodynamiques sur la ligne portante.

Néanmoins, puisque les différents évenements de décrochage dynamique sont capturés par
les simulations HOST/MINT, ces calculs peuvent étre utilisés pour une analyse qualitative du dé-
crochage et des mécanismes impliqués. En effet, davantage de données sont accessibles grace
a ces calculs par rapport aux mesures obtenues lors des essais en soufflerie notamment par une
discrétisation radiale plus raffinée et par un nombre d’extractions aérodynamiques et dynamiques
plus important. Cette analyse a mis en évidence I'importance de modéliser le plus fidelement pos-
sible le sillage des pales. En effet, des modeles de vitesse induite analytiques, ne modélisant pas le
sillage émis par les pales, ne permettent pas la prévision du décrochage en pale reculante sur de
nombreuses conditions de vol. Ainsi, ce sillage semble influencer grandement I’apparition du dé-
crochage dans les configurations choisies, et ce méme pour le cas a grande vitesse d’avancement
(le point de vol 430 du rotor 7A!'!) pour lequel aucune interaction pale-tourbillon n’a lieu sur la
pale reculante. Ceci s’explique par la modification de I'’écoulement a proximité d’'un sillage.

Les simulations HOST/MINT ont permis de montrer qu'un évenement de décrochage dyna-
mique est observé a la fin du 4°™¢ quadrant, en pale arriére, dans la région de torsion positive ob-
tenue successivement a I'événement de décrochage observé dans le 3*™¢ quadrant. Néanmoins,
le comportement aéroélastique (notamment la déformation en torsion) d'une pale lors d'un vol
d’avancement en situation de décrochage est plus difficile a reproduire par les simulations HOST/-
MINT et plus de différences avec les mesures expérimentales sont observées. Ainsi, ces événe-
ments de décrochage (en extrémité de pale entre 300deg < W < 360deg) peuvent étre sur-estimés
par rapport aux données issues des essais (comme pour le cas 293 du rotor 7A!'!). 1l est possible
que cette mauvaise prévision de la réponse aéroélastique soit relative a une estimation des efforts
aérodynamiques encore trop approximative.

11. Annexe A.
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Dans la suite de ces travaux, nous avons donc choisi d’utiliser la méthodologie de couplage
fluide-structure entre le code de dynamique HOST et le code CFD elsA présentée dans le Cha-
pitre 2. De plus, ces calculs de couplage plus élaborés, utilisant des simulations URANS dans la
partie aérodynamique, permettent d’obtenir des informations sur I'écoulement qui ne sont pas
accessibles avec I'approche basse fidélité présentée dans ce chapitre, notamment a proximité des
pales : champs de vitesse, caractére non compact des interactions avec le sillage, effets de viscosité
sur la pale, répartition des efforts en corde, visualisation et caractérisation des décollements de la
couche limite et de leur développement. Ceci fait 'objet des deux chapitres suivants.
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Chapitre 5

Validation de la Méthode de Couplage
d’un Rotor d’Hélicoptere Complet en Vol
d’Avancement en Situation de
Décrochage Dynamique
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Afin d’obtenir un comportement aérodynamique plus précis du rotor, nous avons choisi de cou-
pler le code de dynamique HOST avec le code CFD elsAinterne a 'ONERA. L'objectif de ce chapitre
est d’évaluer les capacités de la méthode de couplage faible entre ces codes a prévoir le comporte-
ment aérodynamique et aéroélastique du rotor sur ’ensemble des points de vol sélectionnés dans
les bases de données expérimentales au cours du Chapitre 3. Nous cherchons notamment a véri-
fier si cette méthode a une précision supérieure a celle des calculs de basse fidélité déja présentés
(Chapitre 4).

Tout d’abord, nous avons étudié I'influence sur la solution de la paramétrisation numérique des
calculs CFD, notamment la discrétisation en temps et en espace, et de la modélisation physique
de la turbulence (modele de turbulence utilisé dans les calculs URANS et calcul de la transition de
la couche limite) sur un unique point de vol de la base de données du rotor 7A. Cette étude de sen-
sibilité numérique permet de définir un ensemble de recommendations concernant les modeles
etles méthodes pour assurer une bonne prévision du décrochage dynamique. Les parametres nu-
mériques du calcul CFD ainsi définis ont ensuite été utilisés pour une validation plus large des
simulations de couplage fluide-structure sur '’ensemble des conditions de vol considérées dans
ces travaux de thése. En effet, il est nécessaire de vérifier que cette méthode prévoit correctement
les évenements de décrochage dynamique qui nécessitent d’étre analysés plus en détail, ce qui
fera I'objet du Chapitre 6.
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5.1 Influence dela paramétrisation numérique du calcul fluide

Dans ce paragraphe, les parametres numériques et modeles physiques du calcul CFD vont
étre déterminés sur une unique configuration de vol du rotor 7A, afin que les simulations soient
en mesure de prévoir les efforts aérodynamiques. Pour cela, la discrétisation spatiale et temporelle
permettant d’obtenir des simulations indépendantes de la résolution en temps et en espace va étre
évaluée. Puis la capacité a prévoir les évenements de décrochage dynamique et les mécanismes
impliqués de plusieurs modeles de turbulence et de transition de la couche limite sera établie.

En effet, ces travaux de these sont réalisés en continuité des travaux de Richez [104, 105]. Ce
dernier a utilisé des simulations de couplage fluide-structure entre les codes HOST et elsA pour ca-
ractériser I’écoulement et le décrochage dynamique intervenant en vol d’avancement sur le point
de vol 293 du rotor 7A !, présenté dans le Chapitre 4.

¢ Cas 293 : Mqgr =0.646, p=0.3, Z=20.1et (CxS)¢/(So) =0.1

Richez a réalisé des simulations permettant d’obtenir un bon accord avec les données expé-
rimentales en ce qui concerne le comportement aérodynamique et aéroélastique. Néanmoins,
il n’a pas étudié I'influence que pourraient avoir les différents parametres de calcul et modeéles
physiques retenus dans ses travaux. De maniere plus générale, cette étude de I'influence des para-
metres numériques n’est pas traitée de maniere exhaustive et rigoureuse dans la littérature concer-
nant les simulations de couplage de rotor complet. Richez a effectué des calculs URANS avec le
modele de turbulence k-w Kok avec la correction SST sur le maillage présenté dans le Chapitre 2,
illustré a la Figure 2.7 et dont les caractéristiques sont énumérées dans le tableau 2.1. Un pas de
temps correspondant a une rotation de Ay = 0.3deg de la pale a chaque itération a été utilisé. Les
calculs de Richez sont alors le point de départ choisi pour la recherche d'une méthode de calcul
fluide optimale pour la capture du décrochage dynamique. Dans cette section, nous tacherons de
clarifier I'influence des parametres numériques sur la prévision du décrochage dynamique. Ainsi,
a 'exception de I'étude de I'influence de la discrétisation spatiale, les calculs ont été effectués a
une dynamique du rotor constante, c’est-a-dire qu'aucun couplage n’'a été effectué avec HOST.

5.1.1 Influence de la discrétisation temporelle

Des effets fortement instationnaires interviennent sur le rotor principal d’'un hélicoptere, no-
tamment lors du décrochage dynamique ou de larges décollements de la couche limite se déve-
loppent ou encore lors d'une interaction pale-tourbillon (un phénomeéne tres impulsif). Ainsi, la
discrétisation temporelle a une forte influence sur la prévision des charges aérodynamiques et

du décrochage dynamique. Cela a déja été évoqué par différentes équipes de recherche sur des
configurations simplifiées [66, 110] ou plus réalistes [96, 120].

Méthode

Pour étudier I'influence de la discrétisation temporelle sur la prévision du comportement aé-
rodynamique des pales, seul le pas de temps physique Ay a été modifié a un équilibre rotor fixé.
Quatre pas de temps physiques ont été comparés :

* Ay =3.000 deg/itération
e Ay =0.300 deg/itération (Richez [105])
* Ay =0.225 deg/itération
* Ay =0.150 deg/itération.

1. Annexe A.
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Précisons que le calcul avec Ay = 0.3deg a été réalisé par Richez et est utilisé comme initiali-
sation des calculs avec les autres pas de temps réalisésdans le cadre de ces travaux de théese. Rap-
pelons que le comportement dynamique du rotor est fixé et que celui-ci correspond a la solution
du calcul HOST a convergence des simulations HOST/ elsA effectuées par Richez.

Dans tous les calculs réalisés, le nombre de sous-itérations de Gear est identique et fixé a 30
sous-itérations a chaque pas de temps du calcul. Pour cette étude de convergence en temps, le
maillage de pale est constitué de 5.7 x 108 points (cf. paragraphe 2.3.1) etla grille de fond de 34 x 105
points.

Convergence des calculs

Avant d’analyser plus en détail I'influence de la résolution temporelle, il faut s’assurer de la
convergence des simulations URANS vers une solution périodique en temps. Pour cela, les ef-
forts aérodynamiques obtenus sur la pale sont comparés sur deux révolutions de rotor succes-
sives. Lorsque les efforts aérodynamiques subis par la pale ne varient plus d'une révolution rotor
ala suivante, le calcul est considéré convergé. Pour des raisons de clarté du propos et de quantité
d’images similaires que cela génererait, nous n'illustrerons pas la convergence de tous les calculs
effectués. Néanmoins, sur les Figures 5.1 et 5.2, la convergence du calcul avec Ay = 0.225deg est
représentée.
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FIGURE 5.1 — Coefficient de force normale M?C,, des deux derniéres révolutions. Calcul elsA avec Ay =
0.225deg.

Les Figures 5.1 et 5.2 montrent que les efforts aérodynamiques, M2C,, et M2C,,, sont presque
parfaitement confondus pour les deux révolutions successives, 1 et 2, en tout instant et sur les cing
sections instrumentées lors des essais (r/R = 0.5, 0.7, 0.825, 0.915 et 0.975). En effet, méme dans
les régions ol le décrochage dynamique intervient, une convergence presque parfaite des calculs
est obtenue. Néanmoins, un faible écart est observé en pale arriére entre ¢ = 340deg et = 0deg.
Cet écart provient de 'accumulation de structures tourbillonnaires a I’arriere de ’appareil qui met
davantage de temps a converger.

Influence de la discrétisation temporelle et convergence en temps

Afin d’évaluer I'influence de la résolution temporelle du calcul URANS réalisé, les efforts aé-
rodynamiques obtenus avec les différentes discrétisations temporelles ont été comparés sur la
section instrumentée en extrémité a r/R = 0.915. Les Figures 5.3 et 5.4 illustrent les coefficients de
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FIGURE 5.2 — Coefficient de moment de tangage M2C,, des deux derniéres révolutions. Calcul elsA avec
Ay =0.225deg.

force normale et de moment de tangage a cette section pour les quatre discrétisations temporelles
évaluées (Ay = 3deg, 0.3deg, 0.225deg et 0.15deg).
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FIGURE 5.3 — Comparaison des coefficients de force normale M?C,, pour différentes résolutions temporelle
Avy.

Tout d’abord, les Figures 5.3 et 5.4 montrent que la convergence en temps des calculs sur cette
condition de vol est pratiquement atteinte lorsque Ay = 0.225deg. En effet, trés peu de change-
ments du comportement aérodynamique du rotor sont obtenus lorsque le pas de temps est réduit
de Ay = 0.225deg a 0.15deg méme dans les régions a priori plus sensibles, par exemple, lorsque
le décrochage dynamique est impliqué. Au contraire, le calcul avec un pas azimutal de Ay = 3deg
se distingue significativement des autres, notamment dans la région du décrochage dynamique.

Ainsi, les Figures 5.3 et 5.4 permettent d’illustrer I'influence de la discrétisation temporelle sur
la prévision du décrochage dynamique. En effet, sur la Figure 5.3, le décrochage en portance en
extrémité (r/R = 0.915), pour 270deg < v < 330deg, semble capturé pour toutes les discrétisations
temporelles. Néanmoins, lorsque le pas de temps est réduit un bien meilleur accord aux données
expérimentales est observé (Ay < 0.3deg). Le calcul avec le pas de temps Ay = 3 deg sous-estime
grandement la chute de portance dans cette région. De plus, le décrochage en moment dans cette
méme région, illustré en Figure 5.4, n’est pas capturé par les simulations avec ce pas de temps
(Ay = 3deg). La capture, en phase, de cet évenement de décrochage est grandement améliorée

122



CHAPITRE 5. VALIDATION DE LA METHODE DE COUPLAGE D’UN ROTOR D’HELICOPTERE
COMPLET EN VOL D’AVANCEMENT EN SITUATION DE DECROCHAGE DYNAMIQUE

0.02 t/R=0.915
pa
dy = 3.000 deg
e Of dy = 0.300 deg
Q dy =0.225 deg
2.0.01 L d\|I =0.150 deg
i Données exp.
0.02[— _ — T U
e H T ST —
y [deg]

FIGURE 5.4 — Comparaison des coefficients de moment de tangage M>C,,, pour différentes résolutions tem-
porelle Aw.

lorsque la résolution en temps est accrue, c’est-a-dire lorsque Ay diminue : pour Ay = 0.225deg,
le décrochage en moment est en phase a ¢ = 288deg a r/R = 0.915. Cependant, un léger dépha-
sage de 5deg d’azimut de 'événement de décrochage en moment est observé avec Ay = 0.3deg.
Cela montre la nécessité d’'une bonne résolution temporelle des calculs CFD effectués pour la pré-
vision du décrochage dynamique.

Résolution temporelle Nombre d’itération Temps de calcul
par révolution du rotor  par révolution du rotor
Ay =3deg 120 itérations <24h —1j
Ay =0.3deg 1200 itérations 180h — 7.5]
Ay =0.225deg 1600 itérations 240h —10j
Ay =0.15deg 2400 itérations 360h — 15j

TABLEAU 5.1 — Comparaison des temps de calcul avec 250 processeurs pour effectuer un tour rotor pour
différentes discrétisations temporelles.

Le tableau 5.1 résume le temps de calcul nécessaire pour effectuer une révolution compléte
du rotor pour les quatre discrétisations en temps. Le temps de restitution est, bien évidemment,
allongé lorsque Ay décroit, notamment en raison du plus grand nombre d’itérations physiques
a réaliser. Or peu de variabilité de la solution est observée entre Ay = 0.225deg et Ay = 0.15deg,
alors que 5 jours de calcul supplémentaires sont nécessaires pour effectuer une unique révolution.
Ainsi, pour atteindre la convergence des calculs de couplage qui nécessite entre 5 et 10 tours rotor,
le temps de restitution sera bien plus élevé avec Ay = 0.15deg qu’avec Ay = 0.225deg.

En conclusion, puisque I'accord avec les essais en matiere de prévision des efforts aérodyna-
miques est amélioré lorsque Ay < 0.225deg et que la convergence temporelle est satisfaisante
pour Ay = 0.225deg, nous avons choisi d’utiliser ce pas de temps, Ay = 0.225deg, pour la suite
de ces travaux de thése. Le calcul de référence pour la suite de la validation de la méthodologie de
calcul CFD est donc désormais celui effectué avec Ay = 0.225deg.

5.1.2 Influence de la discrétisation spatiale

La discrétisation spatiale aura a priori une influence sur la prévision des efforts aérodyna-
miques en résolvant plus ou moins les bulbes de décollement potentiellement impliqués lors du
décrochage, le développement de la couche limite, les chocs et les structures tourbillonnaires. De
plus, dans le chapitre précédent, I'interaction pale-tourbillon s’est avérée étre potentiellement im-
pliquée dans le déclenchement du décrochage dynamique. En tout cas, I'influence du sillage émis
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par les pales sur le décrochage n’est pas négligeable. Néanmoins, des cellules de calcul trop larges
dans le maillage peuvent mener a la dissipation numérique de ces sillages et donc réduire leur
influence sur le décollement de la couche limite et ainsi sur le décrochage dynamique.

Méthode

Afin d’évaluer I'influence du maillage sur la solution obtenue, et plus précisément sur la pré-
vision du décrochage dynamique, les solutions issues de deux calculs CFD avec deux maillages
différents sont comparées. Le premier maillage est celui utilisé par notre simulation de référence.
Ce maillage (Maillage 1) a été présenté dans la section 2.3.1 et a été illustré a la Figure 2.7. Le se-
cond maillage (Maillage 2) a été construit dans le cadre de ces travaux de these afin d’obtenir une
meilleure résolution autour de la corde afin de pouvoir mieux discrétiser les régions de décolle-
ment, notamment au sein de possibles bulbes de décollement

Nous avons donc conservé la répartition en envergure et augmenté le raffinement autour de
la corde et dans la direction normale afin d’obtenir un raccord Chimere « plus propre » dans la ré-
gion d’interpolation avec des cellules du maillage proche-corps isotropes et des dimensions sem-
blables aux cellules de la grille de fond. Néanmaoins, la discrétisation de la couche limite qui était
déja satisfaisante a également été conservée. Les caractéristiques de ces deux maillages sont résu-
meées dans le tableau 5.2.

Maillage 1 Maillage 2

Nombre de points dans le maillage de pale 57x10°  11.7x10°
Nombre de points dans la couche limite 35-50 35-50
Nombre de points le long de la corde 313 464
Nombre de points en envergure 155 155
Nombre de points dans la direction normale 61 101
Ecart en corde au niveau du bord d’attaque 0.1%c 0.035%c
Taille de maille a la paroi dans la direction de la corde : x* 1000 500
Taille de maille a la paroi dans la direction normale : y* 0.6 0.6
Taille de maille a la paroi dans la direction de I'envergure : z* 5000 5000
Taille de la plus petite cellule de la grille de fond 9.3%c 4.65%c
Etendue de la grille de fond 11R 11R

TABLEAU 5.2 — Caractéristiques des deux maillages du rotor 7A

La grille de fond a également été adaptée afin d’obtenir une taille de maille comparable a celle
du maillage proche-corps autour de la pale dans la région d’interpolation Chimere. Les sections a
r/R =0.915 des deux maillages sont comparées en Figure 5.5.

Cette figure illustre bien le raffinement du maillage réalisé dans le maillage 2. L'épaisse ligne
noire dans la Figure 5.5 représente I'interface Chimeére au niveau de laquelle les interpolations
entre le maillage proche-corps et la grille de fond se produisent.

Difficultés rencontrées

Des problemes de mémoire ont été rencontrés lors de la déformation du maillage raffiné. En
effet, celle-ci se fait sur un seul processeur. Or le maillage de pale a déformer est beaucoup plus
conséquent, et, comme la charge de chaque processeur est déja accrue dans le cas du maillage 2,
il est impossible de réaliser la déformation avec la méme méthodologie que sur le maillage 1. En
effet, il a fallu, pour contourner ces problemes de mémoire, utiliser une méthode de regroupement
de cellules qui permet de réduire le nombre de points a déplacer.

D’autre part, la taille des mailles au niveau de la surface de la pale sont beaucoup plus petites
dans le maillage 2 par rapport a celles du maillage 1. Il a donc fallu étre particulierement attentif
a l'ordre de déformation des blocs de maillage. En effet, il est important de déformer en priorité
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Maillage 1. Maillage 2.

FIGURE 5.5 — Comparaison de la section de pale a r/R = 0.915 pour les deux maillages générés.

les blocs les plus sollicités aéroélastiquement afin de finir par ceux qui sont le moins déformés
puisqu’ils sont davantage contraints par les blocs voisins ayant déja été déformés.

Finalement, une derniere difficulté a été rencontrée sur ce maillage 2. Elle est relative a la mé-
thode Chimére. En effet, lors des interpolations entre les maillages, la communication entre les
processeurs est trés importante pour que chaque processeur connaisse les informations venant
des blocs voisins. Le maillage 2 compte un tres grand nombre de points par rapport au maillage 1,
pourtant il est impossible d’augmenter le nombre de processeurs utilisés dans le calcul sous peine
de voir le temps de calcul se rallonger considérablement a cause du cotlit des communications.
Les calculs avec le maillage 2 ont donc été réalisés avec 224 processeurs alors que les calculs sur le
maillage 1 sont réalisés sur 250 processeurs.

Convergence en espace

En comparant les efforts aérodynamiques, les Figures 5.6 et 5.7 montrent 'influence de la dis-
crétisation spatiale sur la prévision du comportement aérodynamique et, plus précisément, sur le
décrochage dynamique.

03 r/R=0.500 0.3 r/R=0.701 0.3 r/R=0.825
0.25 0.25 0.25
02 02 AN 02 N AN %
» S R \N| N, JI N/
Qo5 Qo5 = / «00.15% Al
goe—— W yak: ARV,
0.1—5 \ 0.1 / 0.1 y
0.05 Vi 0.05 0.05
N7 Y
% 90 80 270 30 % 90 80 270 360 00 90 180 270 360
y [deg] y [deg] y [deg]

03 r/R=0.915 0.3 r/R=0.975

0.25 ﬁ 0.25
0.2 0.2
v\ AWEHpT;

& 015 9 0.15

W =0
0.05 v 0.05 \W\ l
% 90 180 270 360 % 90W

180
v [deg] v [deg]
FIGURE 5.6 - Comparaison des coefficients de force normale M?C,, pour différentes résolutions spatiales.

M2C

Données exp.

A liﬁ —_

=]

270 360

125



CHAPITRE 5. VALIDATION DE LA METHODE DE COUPLAGE D’UN ROTOR D’HELICOPTERE
COMPLET EN VOL D’AVANCEMENT EN SITUATION DE DECROCHAGE DYNAMIQUE

r/R=0.500 1/R=0.70 1/R=0.825
0.02 0.02 0.02
0.01 0.01 0.01
UE OE OE Pt o
0 0 (] &
s e W’ — = ‘A J; S = W/ v
-0.01 r—"] -0.01 Y -0.01
‘\v\‘lj\,—/.
0.02 0.02 -0.02
-0.03; 0 T80 270 3o 003 50 780 270 360 003 90 180 270 360
v [deg] y [deg] v [deg]
r/R=0.915 r/R=0.975
0.02 0.02
0.01 R A o1
£ A\ (A s YA J Maillage 1
NO 0 = ¥ 9 0 Maillage 2
= \Z If’ N v Données exp.
-0.01 w -0.01 }
-0.02 -0.02
-0.03; a0 180 270 360 003 30 180 270 360
v [deg] v [deg]

FIGURE 5.7 — Comparaison des coefficient de moment de tangage M2C,, pour différentes résolutions spa-
tiales.

Les interactions pale-tourbillon en pale avancante (observées par des variations d’efforts) ainsi
que les charges aérodynamiques en pale arriere sont capturées avec plus de précision lorsque le
maillage est davantage raffiné. Néanmoins, aucune amélioration majeure n'est obtenue au niveau
du décrochage dynamique en raffinant le maillage utilisé a 1'exception de la fluctuation de mo-
ment qui est obtenue a la section r/R = 0.915 pour v = 330deg avec le maillage 1. En effet, cet
évenement n'est pas observé dans les essais, ni dans les calculs avec maillage 2. Cela peut étre
dt a une moindre dissipation des sillages et donc a une amélioration de la prévision de leur géo-
métrie, notamment pour ce qui concerne les petites structures tourbillonnaires dans cette région.
Cette meilleure conservation des structures tourbillonnaires est illustrée dans la Figure 5.8 grace a
un iso-contour du critére Q. Finalement, la région la plus impactée par le changement de maillage
est la région de décrochage pour r/R = 0.5 (180deg <y =< 270deg). Dans cette région, nous avons
vu dans le chapitre précédent qu'une interaction pale-tourbillon est observée. Ainsi, une meilleure
discrétisation spatiale de la grille de fond permet une conservation des sillages (Figure 5.8) et donc
une meilleure prévision des phénomenes liés a ces tourbillons comme, probablement, cet éve-
nement de décrochage a mi-envergure. Néanmoins, notons que contre toute attente, des tour-
billons ne semblant pas physiques sont observés sur les deux maillages (mais surtout visibles sur
le maillage 2). Lorigine de ces tourbillons n'a été clairement établie dans le cadre de ces travaux
de thése.

Maillage | Nombre de points Temps de calcul
dans le maillage par révolution du rotor
Maillage 1 57.8 x10° 240 h — 10 j sur 250 processeurs
Maillage 2 162.8 x10° 480 h — 20 j sur 224 processeurs

TABLEAU 5.3 — Comparaison des temps de calcul pour effectuer un tour rotor pour différentes discrétisations
spatiales.

Le tableau 5.3 résume les temps de calcul pour faire une révolution complete du rotor avec les
deux maillages. Le temps de calcul est doublé lorsque le maillage 2 est utilisé. En plus du temps
de restitution qui est considérablement augmenté, le nombre de données extraites du calcul est
également plus important, rendant le post-traitement plus laborieux et plus long. Puisque la diffé-
rence entre les solutions obtenues avec les deux maillages ne semble pas significative, nous avons
choisi d’utiliser le maillage 1 au cours de la suite des travaux présentés. Il est également important
de préciser que le maillage mis en place pour les calculs sur le rotor ERATO est basé sur les mémes
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FIGURE 5.8 — Iso-contour de critére Q pour une pale a \ = 330deg pour les deux maillages générés.

criteres que le maillage 1 (Tableau 5.2).

Maintenant que nous avons vérifié que 'influence de la résolution spatiale et temporelle est
faible lorsqu'un pas de temps de Ay = 0.225 deg et que le maillage 1 sont utilisés, nous avons choisi
de les appliquer a toutes nos prochaines simulations, notamment pour comparer I'influence de la
modélisation de la turbulence dans les calculs URANS effectués lors de la procédure de couplage.
Ceci feraI'objet du prochain paragraphe.

5.1.3 Influence de la modélisation de la turbulence

La modélisation de la turbulence est intrinsequement liée a la capture des décollements et des
recollements de la couche limite. Il est déja connu qu’aucun modele de turbulence n’est universel.
De plus, cela a déja été évoqué, le sillage est susceptible d’étre impliqué dans le déclenchement
du décrochage dynamique. Or certains modeéles sont davantage enclins a dissiper les structures
tourbillonnaires en raison d'une dissipation turbulente excessive dans le cceur des tourbillons.
Ceux-ci ne permettraient donc pas de reproduire certains mécanismes possibles du décrochage
dynamique. Ainsi, nous allons évaluer I'influence du modele de la turbulence sur la prévision du
décrochage dynamique. Rappelons que toutes les simulations présentées dans ce paragraphe ont

été effectuées pour un équilibre rotor fixé.

Méthode

Afin d’étudier I'influence de la modélisation de la turbulence sur la prévision du décrochage
dynamique, nous allons comparer trois modeéles de turbulence différents :

¢ le modele a deux équations : k-w Kok avec la correction SST
¢ le modele a deux équations : k-w Wilcox de 2006

¢ le modele a une équation : Spalart-Allmaras sans correction.

Ces trois modeles de turbulence ont été présentés dans le Chapitre 1, plus précisément, dans
le paragraphe 1.4.3.

Une approche hybride de la modélisation de la turbulence, la Zonal Detached Eddy Simula-
tion (ZDES), est également évaluée. Elle consiste a modéliser la turbulence au sein de la couche
limite attachée par un modele de turbulence (ici Spalart-Allmaras) et a la résoudre partout ailleurs
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(par une Large Eddy Simulation (LES)). En raison de la trés forte augmentation du temps de res-
titution des calculs avec le maillage 2, la ZDES avec Spalart-Allmaras a été évaluée sur le Maillage
1, méme si ce maillage n’est probablement pas suffisamment fin pour permettre la résolution des
différentes échelles de la turbulence avec la ZDES. Nous reviendrons sur ce point ultérieurement.

Influence du modele de turbulence utilisé
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FIGURE 5.9 - Comparaison des coefficients de force normale M2C,, pour différents modeles de turbulence

0

Les Figures 5.9 et 5.10 illustrent I’évolution des coefficients aérodynamiques pour les diffé-
rentes modélisations de la turbulence sur trois sections instrumentées lors des essais. D’apres ces
figures, l'influence de la modélisation de la turbulence sur la prévision du comportement aérody-
namique est plus élevée dans les régions ol le décrochage dynamique est impliqué que dans les
régions attachées. En effet, le comportement aérodynamique obtenu en pale avant, c’est-a-dire
pour 90deg < v < 270deg, est presque identique pour tous les modéles de turbulence comparés.

Néanmoins, davantage de disparités sont observées au décrochage. Le décrochage en moment
est en retard avec le modele de turbulence a une seule équation Spalart-Allmaras par rapport aux
données expérimentales. En effet, si le décrochage en portance est bien capturé en phase avec
ce modele (2 v = 300deg pour r/R = 0.915, par exemple), le décrochage en moment (MS) est,
lui, capturé en retard par rapport aux données expérimentales (Ayys = 5deg) réduisant ainsi le
décalage de phase entre ces deux évenements. Ce retard du décrochage en moment est observé
notamment sur les courbes représentant le coefficient de pression sur la Figure 5.11. Cette figure
illustre la répartition du coefficient de pression sur la section a r/R = 0.915 pour trois positions
azimutales :

- = 287.875deg : Décrochage en moment (minimum de M?C,, dans les essais)

- Y =292.500deg : Transition entre le décrochage en moment et le décrochage en portance
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FIGURE 5.11 - Coefficient de pression sur la section a r/R = 0.915 pour trois positions azimutales avec dif-
férents modeles de turbulence.

En effet, pour v = 287.875deg, la présence du tourbillon de décrochage qui se forme sur I'ex-
trados de la pale a cette section est visible par une dépression locale. Dans les simulations utilisant
un modele de turbulence a deux équations (k-w Kok avec la correction SST ou k-w Wilcox de 2006)
cette dépression indique que le tourbillon est localisé autour de x/c = 0.4 — 0.6. Ainsi, un maxi-
mum de portance est généré dans cette région menant donc au comportement a piquer et plus
précisément au moment de tangage minimal observé dans les Figures 5.9 et 5.10 en phase avec les
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données expérimentales. En revanche, la simulation avec le modéle de Spalart-Allmaras montre
qu’a cette position azimutale de la pale, le tourbillon de décrochage n’a pas encore dépassé le
quart de corde (x/c¢ = 0.25) justifiant que le minimum de moment de tangage n’ait pas encore été
atteint. La région de dépression liée au tourbillon de décrochage dépasse le quart de corde, dans
la simulation utilisant le modele de Spalart-Allmaras, lorsque la portance générée par la section
a déja commencé a s’effondrer (v = 292.5deg). Le modele k-w Wilcox de 2006 permet un recolle-
ment de la couche limite et donc un retour a un comportement nominal de la section en phase
avec les données expérimentales ( = 298 deg) et donc 1égerement en avance par rapport aux deux
autres modeles. Néanmoins, le modele k-w Kok avec la correction SST est le seul qui donne une
bonne prévision du plateau de pression caractéristique du décollement de la couche limite pour
Y =292.5deg.

De plus, le décrochage dynamique a la mi-envergure de pale (/R = 0.5) est sous-estimé avec
le modele de Spalart-Allmaras, que ce soit en chute de portance (sur le M2C,, en Figure 5.9) ou
de moment piqueur (sur le M2C,, en Figure 5.10) pour 230deg < v < 290deg. Ceci pourrait étre
imputé a la dissipation excessive des tourbillons de sillage en générant un trop fort niveau de vis-
cosité turbulente dans le cceur des tourbillons. Le modeéle de Spalart-Allmaras est connu pour dis-
siper fortement les tourbillons par rapport au modéle k-w Kok avec la correction SST. Sur la Figure
5.12, les sillages sont représentés par un iso-contour de critere Q coloré par la vorticité pour ces
deux modeles de turbulence. Le modéle de Spalart-Allmaras prévoit des tourbillons tres 1égeére-
ment moins intenses a proximité de la pale a w = 250deg que le modele k-w Kok avec la correction
SST. Néanmoins, en raison de cette trés faible différence, la sous-estimation du décrochage par
le modele de Spalart-Allmaras provient probablement de la difficulté de ce modele a prévoir le
comportement de la couche limite.

Vorli‘cité Vorli1cité
[s7] [s”]
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Modele de Spalart-Allmaras. Modele k-w Kok avec la correction SST.

FIGURE 5.12 —Iso-contour de critére Q pour une pale a ¢ = 250deg avec deux modeles de turbulence diffé-
rents.

Finalement, les modeles a deux équations k-w Kok avec la correction SST et k-w de Wilcox
(2006) donnent une bonne prévision des événements de décrochage dynamique observés sur ce
point de vol 293 (7A) 2 en intensité et en phase. D’autres études avaient montré que le modele
k-w de Wilcox (2006) est capable de prévoir avec une bonne précision les écoulements pariétaux
avec décollements de la couche limite et les sillages [129]. Ceci est également montré par les bons
résultats obtenus avec ce modele sur cette configuration. Néanmoins, ce modele sur-estime forte-
ment le deuxieme événement de décrochage dynamique autour de v = 330deg en extrémité qui
est également capturé avec le modeéle k-w Kok avec la correction SST (mais beaucoup moins in-
tensément) mais qui n’est pas observé lors des essais en soufflerie. C’est pour cette raison que le

2. Annexe A.
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modele k-w Kok avec la correction SST a été retenu pour la suite de ces travaux de thése.

Enfin, davantage d’oscillations sont obtenues au niveau du décrochage dynamique avec la
ZDES en extrémité de pale (r/R = 0.975). Ceci peut étre dii a une meilleure résolution des tour-
billons formés et convectés lors du décrochage dynamique avec 'approche ZDES. En effet, la Fi-
gure 5.13 montre bien que I'approche ZDES réduit les niveaux de viscosité turbulente (p;) dans
le sillage, ainsi les tourbillons sont moins dissipés numériquement. Cette figure montre aussi que
la couche limite est bien résolue en RANS avec des niveaux de ; similaires au calcul RANS avec
le modéle de Spalart-Allmaras. Néanmoins, les niveaux de viscosité turbulente i, a distance des
parois semble montrer que 'approche ZDES est sous-résolue. Cet aspect est discuté plus en détail
dans le prochain paragraphe.

t/R = 0.975 r/R =0.975

r’'R = 0.975 r/R =0.975

Approche RANS. Modele de Spalart-Allmaras. Approche ZDES.

FIGURE 5.13 — Champ du ratio de viscosité p,/p autour de I'extrémité (r/R = 0.975) de la pale arriére (v =
360deg) avec les deux approches.

Résolution de 'approche ZDES
Afin d’assurer qu'une simulation avec 'approche ZDES soit convenablement résolue, les tailles
des mailles a la paroi exprimées en unité de paroi, x* (le long de la corde) et z* (en envergure),
doivent vérifier les criteres suivant : Ax*/z* <200 [23,93,107].

Ces grandeurs pour la solution obtenue par 'approche ZDES (sur le maillage 1) lorsque la pale
est a = 270deg sont illustrées en Figure 5.14. Cette figure montre que nous sommes (plutot) loin
de ces valeurs avec le maillage actuel. En effet, pour /R < 0.6, le maillage a été volontairement
déraffiné puisque la région d’intérét pour I'étude du décrochage est localisée en extrémité de pale
r/R > 0.7. Cependant, dans la région d’intérét, le Az* est de I'ordre de 5 000 soit 25 fois la valeur
souhaitée. Il faudrait donc multiplier par 25 le nombre de mailles en envergure par rapport au
maillage actuel. De la méme maniere, le Ax™ est de 'ordre de 1 200 autour de x/c = 0.5 a 'ex-
trados. Il faudrait donc également multiplier par 6 le nombre de mailles en corde sur la pale, au
moins dans cette région (x/c = 0.5). Or, nous avons déja vu que lorsque le nombre de points est
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FIGURE 5.14 - Taille de maille pour une pale a y = 270deg.

seulement multiplié par 2 le long de la corde et dans la direction normale (Maillage 2, cf. Tableau
5.2), le temps de calcul est grandement augmenté et des probléemes de mémoire liés a la méthode
de déformation de la pale interviennent. Ainsi, il est difficile d’envisager que des simulations ZDES
suffisamment résolues puissent étre réalisées dans le cadre de ces travaux de these. Elles nécessi-
teraient, en effet, de multiplier le nombre de points de maillage par un facteur de 1'ordre de 150,
et le pas de temps devrait également étre réduit en conséquence. Une telle possibilité n’est pas
envisageable avec les moyens actuels. Ceci explique le choix de 'approche URANS dans la suite
des travaux. Ce choix est d’autant plus justifié que les simulations URANS ont montré une bonne
capacité a reproduire les efforts aérodynamiques subis par une pale de rotor en vol d’avancement
lors des essais en présence de décrochage dynamique.

5.1.4 Effet de la modélisation de la transition de la couche limite vers la turbulence

Finalement, nous avons vu dans la section 1.5 que la modélisation de la transition laminaire-
turbulent de la couche limite pouvait avoir une forte influence sur le décrochage notamment dans
les régions ou la vitesse en amont est relativement faible. En effet, dans ces conditions, le dé-
crochage dynamique peut étre provoqué par I'éclatement d’'un bulbe de décollement laminaire.
Ainsi, une meilleure prévision de la transition de la couche limite peut permettre de mieux cap-
turer le développement du décrochage. Nous allons donc chercher a établir I'influence de la prise
en compte de la transition dans les calculs, plus particulierement dans les régions ol la pale voit
des vitesses modérées comme autour de la mi-envergure de pale ol les vitesses sont plus faibles.

Méthode

Létude de I'influence de la modélisation de la transition de la couche limite vers la turbulence
a aussi été réalisée a équilibre du rotor fixé, afin d’apprécier uniquement les effets du calcul de
la transition de la couche limite. Le modele de transition choisi est le modéle de transition par
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criteres et deux critéres ont été évalués simultanément :

¢ Le critére d’Arnal-Habiballah-Delcourt (AHD) pour la prévision de la transition provoquée
par une instabilité de Tollmien-Schlichting (valable dans les écoulements attachés a faible
gradient de pression adverse) couplé au critere de Gleyzes pour la prévision de la transi-
tion par I'apparition d'un bulbe de décollement laminaire (dans les régions a fort gradient
adverse).

¢ Le critere Crossflow C1 pour la transition provoquée par une instabilité transversale. Dans
une configuration d’hélicopteére en vol d’avancement, I'écoulement transverse est non né-
gligeable (Ug = pUt = pu(Qr) pour y = 0deget ¢ = 180deg), notamment a cause de la vitesse
de translation de 'appareil.

Pour permettre le calcul de ces critéres de transition, il faut définir plusieurs zones sur les
surfaces concernées par le calcul de la position de la transition de la couche limite, c’est-a-dire
sur les pales. Ces régions sont illustrées sur la Figure 5.15.

x/c

P
Y

o Turbulent
Laminaire

FIGURE 5.15 — Schéma de la mise en place de la transition. Régions imposées.

Trois zones distinctes sont identifiées :

¢ Une zone laminaire autour du point d’arrét (SP) : zone bleue dans la Figure 5.15
¢ Une zone turbulente au bord de fuite (TE) : zone rouge dans la Figure 5.15

¢ Une zone ol les critéres seront calculés et la transition sera évaluée.

Le calcul turbulent avec le maillage 1 et un pas de temps de Ay = 0.225deg a été utilisé pour
définir ces zones. Le point d’arrét (noté SP pour Stagnation Point dans la Figure 5.15) a été dé-
terminé par ces simulations a chaque position radiale et azimutale de la pale. Les régions lami-
naires et turbulentes sont fixées pour différentes portions du disque rotor. Plus précisément, pour
le maillage 1 avec Ay = 0.225deg, des portions de 22.5 deg sont choisies, c’est-a-dire que pendant
des intervalles de 22.5deg, les trois régions sont inchangées. Il faut donc, pour chaque position
radiale, prendre une région laminaire suffisamment étendue pour englober tous les points d’ar-
rét sur la portion azimutale considérée. Par exemple, sur la Figure 5.15, pour une pale dans une
portion azimutale donnée, le point d’arrét se situe entre SPO (le point d’arrét le plus loin du bord
d’attaque (LE) sur I'extrados sur cette portion azimutale) et SP1 (sur I'intrados). Finalement, la ré-
gion laminaire de cette portion azimutale (illustrée en bleue) est localisée entre ces deux extrema.

Influence du modeéle de transition laminaire-turbulent de la couche limite

Les solutions obtenues avec les deux approches sont globalement similaires. La modélisation
de la transition ne permet pas d’améliorer considérablement la prévision des efforts aérodyna-
miques (Figures 5.16 et 5.17). Néanmoins, la modélisation de la transition a davantage d’influence
au niveau du second évenement de décrochage dynamique en extrémité (r/R = 0.915) qui est
prévu plus tard 350deg < v < 360deg que pour les simulations turbulentes et plus intensément.
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FIGURE 5.16 — Comparaison des coefficients de force normale M?C,, avec et sans la modélisation de la tran-
sition laminaire-turbulent de la couche limite.
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FIGURE 5.17 — Comparaison des coefficient de moment de tangage M?C,, avec et sans la modélisation de la
transition laminaire-turbulent de la couche limite.

Rappelons que cet évenement de décrochage est trés sur-estimé par rapport aux données expéri-
mentales (courbe noire dans les Figures 5.16 et 5.17).

Une cartographie similaire a celle réalisée par Richez a été extraite de la solution avec la prise
en compte de la transition de la couche limite. Les cartographies du point de décollement de Ri-
chez et du calcul réalisé avec la modélisation de la transition sont comparées dans la Figure 5.18.
Nous aborderons plus en détail ces cartographies et les différents critéres mis en place pour dé-
tecter le décollement de la couche limite dans le chapitre suivant.

Sur la Figure 5.18, de nombreux décollements de la couche limite sont obtenus lorsque la tran-
sition de la couche limite est considérée. Néanmoins, ces décollements sont des bulbes de décolle-
ment laminaire de petite taille, avec une longueur dans la direction de la corde toujours inférieure
a 10%c, ce qui explique qu'ils n’affectent pas significativement les efforts aérodynamiques subis
par la pale. La transition vers la turbulence de la couche limite permet a I’écoulement de recoller
et donc aux bulbes de conserver des dimensions ne les rendant pas préjudiciables pour le rotor.
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Calcul turbulent de Richez [105] Calcul avec modélisation de la transition

FIGURE 5.18 — Cartographie du point de décollement X, /¢ pour le point de vol 293.

Résolution des bulbes de décollement laminaire

Nous avons vu que des bulbes laminaires apparaissent dans la simulation lorsque la transition
est prise en compte (Figure 5.18). Ces bulbes sont de longueur (dans direction de la corde) pouvant
étre tres faible (toujours inférieure a 10%c) et ainsi ceux-ci ne sont discrétisés que par un nombre
de cellules tres limité (seulement une ou deux cellules se situent au sein des plus petits de ces
bulbes). Afin de mieux discrétiser ces bulbes, souvent localisés au niveau du bord d’attaque, nous
avons essayé d'implémenter le calcul de la transition de la couche limite sur le maillage le plus
fin (le maillage 2, cf. Tableau 5.2), raffiné justement dans la direction de la corde, notamment au
niveau du bord d’attaque. Néanmoins, un tel calcul a échoué en raison d'un probleme mémoire.
La transition est gérée en séquentiel sur un seul processeur. Ainsi, comme pour la déformation de
la pale, le nombre de mailles est trop grand pour permettre a un seul processeur de déterminer les
critéres de transition sur ce maillage de calcul.

Finalement, les simulations prenant en considération le calcul de la transition vers la turbu-
lence de la couche limite ne permettent pas une meilleure prévision du décrochage dynamique.
Nous avons donc choisi de conserver les simulations turbulentes avec le modéle a deux équations
k-w Kok avec la correction SST.

¢ Les discrétisations temporelles et spatiales choisies permettent de limiter leur influence
sur la solution obtenue.

e L'approche URANS est mieux adaptée a la prévision du décrochage dynamique pour les
présentes simulations sur les maillages utilisés.

¢ Le modele de turbulence (k— w Kok avec la correction SST) a été choisi pour la suite des
travaux apres une étude comparative visant a une meilleure prévision des évenements
de décrochage.

¢ La transition de la couche limite n’est pas considérée dans ces travaux de thése puisque
les ressources numériques disponibles ne permettent pas de discrétiser convenablement
les bulbes de décollement laminaire qu’elle engendre.

5.2 Prévision du comportement aérodynamique et aéroélastique pour
les différentes conditions de vol sélectionnées

Une fois que le calcul elsA a été optimisé pour la prévision du décrochage dynamique sur une

condition de vol, 'objectif est de déployer les simulations sur 'ensemble des points de vol sélec-
tionnés dans les bases de données expérimentales lors du Chapitre 3.
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En effet, dans ce paragraphe, la robustesse de la méthodologie de couplage (HOST/elsA) com-
plete va étre évaluée pour des conditions de vol particulierement séveres ainsi que sa capacité
a prévoir le décrochage dynamique dans des conditions de vol tres différentes. Dans la section
précédente, le comportement aérodynamique était principalement étudié en vue de 'optimisa-
tion du calcul fluide, nous avions alors fixé I’équilibre du rotor (sa cinématique et sa dynamique).

Dans cette partie, le comportement aéroélastique sera considéré a travers des calculs de couplage
fluide-structure.

5.2.1 Convergence des calculs de couplage

Dans un premier temps, il faut s’assurer que la convergence de la procédure de couplage a été
atteinte lors des calculs entrepris. Le comportement de la convergence est similaire pour tous les
cas traités, la convergence des simulations de couplage effectuées ne sera présentée que sur les
points de vol remarquables. Le lecteur pourra se référer a I'annexe D pour consulter les résultats
de convergence pour I'ensemble des points de vol.

Afin d’évaluer la convergence du couplage entre HOST et elsA, plusieurs aspects ont été véri-
fiés:

* Lobjectif du calcul d’équilibre du rotor (Z, laloi de pilotage et (C,S) £1(S0)) est-il atteint?

* Laconvergence del'équilibre de ’appareil (pas collectif, cyclique etle basculement du disque

rotor) est-elle atteinte?

La Figure 5.19 représente I’évolution des angles de contrble de I'équilibre au cours de la pro-
cédure de couplage. Une dizaine d’itérations de couplage est nécessaire pour atteindre la conver-
gence. Celle-ci s’observe par la stabilisation des angles de controle de I’équilibre du rotor et donc
de sa cinématique et de sa dynamique. La convergence est cas-dépendante. Par exemple, le temps
de convergence du calcul d'un cas sévere de décrochage dynamique, le 410 (7A) 3 en Figure 5.19,
est plus long que pour une configuration moins sévére comme le cas 384 (7A) 3. Précisons que nous
avons choisi de coupler le calcul CFD au calcul dynamique tous les tours de rotor uniquement.

¢ Cas 384 : Mqp =0.616, p=0.314, Z=19.15et (CxS)¢/(So) =0.1
¢ Cas410: Mqr=0.617, u=0.42, Z=21.86et (CxS)¢/(So) =0.1

Sur la Figure 5.19, en plus de 'information concernant la convergence de 1'équilibre du ro-
tor par le couplage, on trouve I'accord aux essais de cet équilibre rotor. La cinématique et la dy-
namique du rotor a convergence est en trés bon accord avec celles obtenues lors des essais en
soufflerie (ligne pointillée). Un écart maximum de 1.5deg est observé pour le cas 410 (7A) sur 'in-
clinaison du rotor () et sur le pas cyclique latéral (0;.).

La méthode de couplage employée est tres robuste. Elle converge pour tous les points de vol
sélectionnés vers une solution stabilisée. En effet, a convergence, les efforts fournis a HOST par
elsA ne varient plus d’'une itération de couplage a 'autre (cf. Annexe D) et HOST ne change plus
la dynamique et la cinématique des pales (cf. Figure 5.19). Cette solution stabilisée, obtenue a
convergence, verifie les grandeurs cibles utilisées pour 1'équilibre du rotor (Z, (CxS) r/(So) etlaloi
de pilotage). En effet, 'erreur sur les grandeurs cibles obtenues par le calcul CFD est résumée dans
le tableau 5.4 et ne dépasse pas les 4% sur la charge adimensionnée du rotor (Z) et sur la trainée
fuselage adimensionnée ((C,S) JUCIQ)E

La Figure 5.20 permet de comparer la prévision de I'équilibre du rotor pour les huit conditions
de vol sélectionnées avec deux méthodes de calcul de différents niveaux de fidélité : le calcul de
dynamique couplé avec un modele de sillage libre (HOST/MINT) et le calcul de couplage avec
un calcul CFD (HOST/elsA). Une nette amélioration est généralement observée lorsque le calcul
CFD est utilisé pour la partie aérodynamique par rapport aux calculs de plus basse fidélité avec
HOST/MINT.

3. Annexe A.
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FIGURE 5.19 — Convergence des angles de controle de ’équilibre du rotor pour deux conditions de vol.
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