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INTRODUCTION GENERALE

Dans le domaine de I'aéroacoustique des éoliennes, I'un des principaux défis actuel
est de réduire le bruit généré et en particulier le bruit de décrochage dynamique. En
raison de la transition vers des sources d’énergie plus respectueuses de I’environnement,
la France connait depuis 2010 une augmentation notable de I'implantation d’éoliennes
terrestres. Cependant cette expansion est confrontée a des préoccupations liées a I'im-
pact environnemental des éoliennes, notamment en ce qui concerne les nuisances so-
nores qu’elles générent. En effet, il a été observé qu’a seuil sonore égal, le bruit éolien
peut représenter une géne acoustique se révélant plus incommodante pour les riverains
que la pollution acoustique urbaine habituelle telle que le trafic routier ou aérien [99].
Le bruit éolien est communément décrit comme un chuintement facilement détectable
et génant a des niveaux sonores pourtant relativement faibles. Cette caractéristique
a été expliquée par la nature particuliére de son signal acoustique qui présente des
fluctuations temporelles d’intensité. Ce phénoméne, appelé modulation d’amplitude,
a été attribué a I’émergence de deux bruits d’origine aérodynamique distincts lors de
I'interaction de la pale avec I’écoulement incident : le bruit de bord de fuite, générant
des modulations dites "normales" se produisant en cas de vent transverse, et le bruit
de décrochage dynamique associé a des modulations dites "anormales" se manifestant
dans certaines conditions météorologiques spécifiques [92].

La problématique est que, bien que ces phénoménes aient été identifiés |6, origine
du bruit de décrochage reste encore imprécise. Ce manque d’information sur le bruit
de décrochage a la fois pour un profil statique que pour un profil en mouvement est
responsable d’une lacune dans les modéles de prédiction du bruit de décrochage des
profils qui sont essentiels pour 'optimisation acoustique des pales d’éoliennes. En effet
bien que divers modéles aient été établis tels que le modeéle semi-empirique de Brooks
[14], le modele & basse fréquence de Moreau basé sur 'analogie de Curle [88] ou les lois
d’échelle de Bertagnolio [7], le bruit de décrochage en condition statique et dynamique
n’est pas encore modélisé dans sa totalité.

La conséquence est qu’actuellement en France, les éoliennes sont bridées lorsqu’elles
génére un niveau sonore trop important. Depuis le 26 aotiit 2011, le bruit des éoliennes
est strictement encadré conformément a la réglementation des installations classées
pour la protection de l'environnement (ICPE). Pendant la journée (de 6h a 18h), les
¢oliennes ne sont autorisées a dépasser le niveau sonore ambiant que de 5 dB(A) maxi-
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mum dans les zones résidentielles, tandis que cette limite est réduite & 3 dB(A) la nuit
(de 18h a 6h). De plus, il existe des critéres relatifs a la durée du bruit : s’il excéde 20
minutes mais reste inférieur ou égal a deux heures, il ne doit pas dépasser de plus de
3 dB le niveau sonore ambiant. Pour une durée de plus de deux heures jusqu’a quatre
heures, la limite est de 2 dB, et pour une durée de plus de quatre heures mais infé-
rieure ou égale a huit heures, la limite est de 1 dB. En plus de ces régles, les éoliennes
doivent également respecter des seuils de bruit maximaux, ne dépassant pas 70 dB
en journée et 60 dB la nuit, mesurés a la limite d’'un périmétre prédéfini a partir du
centre des ¢oliennes [76]. Dans ce contexte le projet PIBE (Prévoir I'Impact du Bruit
des Eoliennes) financé par I’Agence Nationale de la Recherche a été développé [27].
Le projet PIBE est le premier projet de recherche collaboratif francais concernant le
bruit des éoliennes regroupant trois laboratoires : 'Unité Mixte de Recherche en Acous-
tique Environnementale (UMRAE), le Centre d’Etudes et d’Expertise sur les Risques,
I'Environnement, la Mobilité et ’Aménagement(CEREMA), L’Institut des Sciences de
la Mécanique et Applications Industrielles de 'Ecole Nationale Supérieure des Tech-
niques Avancées (IMSIA) et le Laboratoire de Mécanique des Fluides et d’Acoustique
de I'Ecole centrale de Lyon (LMFA) ainsi que deux industriels de la recherche : EDF
Renouvelable et DTG EDF. L’objectif du projet est d’améliorer les méthodes de pré-
vision de I'impact sonore des éoliennes et d’étudier des solutions de réduction de bruit.
Pour cela, trois axes de recherche ont été développés au sein du projet. Le premier
axe de recherche se concentre sur I’étude du bruit aérodynamique. Le second axe de
recherche est orienté sur 1’étude de la propagation acoustique. Enfin le troisiéme axe
porte sur le développement de solutions de réduction de bruit a la source. Ainsi l'origi-
nalité de ce projet réside dans son approche globale. Cette thése s’inscrit dans le cadre
de ’axe 1 de ce projet et plus précisément sur la caractérisation du bruit de décrochage
dynamique en environnement controlé.

Dans cette perspective, de nombreuses recherches ont été préalablement menées
dans la littérature. Parmi celles-ci, il est pertinent de mentionner les travaux de Raus
et al. [106] qui ont étudié expérimentalement le bruit de décrochage dynamique d’un
profil NACAQ0012. Des mesures de pression pariétale et d’acoustique ont été effectuées
pour un écoulement de nombre de Reynolds 2.1 x 10° en soufflerie anéchoique a jet ou-
vert. Cette étude a permis de mettre en évidence que le bruit généré lors du décrochage
d’un profil en mouvement de tangage oscillatoire dépend fortement de la fréquence d’os-
cillation du mouvement. Pour des fréquences d’oscillation proche de celle des éoliennes
[7], les auteurs ont mis en évidence que le bruit de décrochage est caractérisé par la
présence de deux régimes de bruit : le régime acoustique de bruit de décrochage léger
et le régime acoustique de bruit de décrochage profond également identifiés lors du
décrochage statique par Moreau et al. [88]. Cela souligne I'importance de mener une
analyse du bruit de décrochage statique afin de mieux comprendre 'origine du bruit
de décrochage dynamique. Néanmoins, bien que cette étude ait permis de mettre en
lumiére les caractéristiques spectrales du bruit généré lors du décrochage d’un profil en
mouvement de tangage, ’origine de ces régimes acoustiques n’a pas été identifiée. De
plus, il convient de noter que I’étude s’est principalement concentrée sur un profil sy-
métrique qui ne représente pas de maniére adéquate la géométrie des pales d’éoliennes.

Afin d’identifier les sources acoustiques a l'origine du bruit de décrochage statique
Lacagnina et al. [67] ont fait des mesures de vélocimétrie par images de particules (PIV)
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combinées a des mesures simultanées de pression pariétale et de fil chaud au bord de
fuite du profil aérodynamique NACA65 — (12)10 dans un écoulement caractérisé par
un nombre de Reynolds compris entre 2 x 10° et 4 x 10°. En calculant la cohérence
entre la vitesse de I’écoulement dans le sillage et la pression pariétale au bord de fuite,
les auteurs ont mis en évidence I'existence d’une relation de cause a effet entre ces deux
grandeurs pour trois gammes de fréquences distinctes. Il a ainsi été établi que lors du
décrochage il existe des structures aérodynamiques de grande échelle qui entrainent des
variations de pression & la surface du profil pouvant étre a I'origine du bruit. L’analyse
des champs de vitesse par décomposition en modes dynamiques a permis de déterminer
les structures aérodynamiques associées. Trois phénomeénes ont ainsi été identifiés : le
phénomeéne de battement de la couche de cisaillement, ’enroulement de la couche de
cisaillement sous la forme d’un tourbillon de grande échelle le long de 'envergure du
profil et une instabilité de la couche de cisaillement de type Kelvin-Helmholtz. Cette
étude a considérablement accru la connaissance des mécanismes sous-jascents au bruit
de décrochage statique. Cependant, les résultats proposés sont limités au régime de
bruit de décrochage léger. De plus les mesures PIV et les mesures acoustiques n’ont
pas été effectuées de maniére synchronisée ce qui empéche d’établir clairement le lien
entre les structures aérodynamiques identifiées et le bruit généré.

Afin d’identifier les sources aérodynamiques a ’origine du bruit de décrochage pour
un profil en mouvement de tangage sinusoidal, Siegel et al. [115] ont mené une étude
expérimentale comprenant des mesures synchronisées de PIV et d’acoustique en champ
lointain autour d’un profil NACA64—618 dans un écoulement caractérisé par un nombre
de Reynolds de 8 x 10°. En effectuant des calculs de corrélation entre les mesures acous-
tiques et aérodynamiques, les auteurs ont montré que le bruit généré lors du décrochage
dynamique est fortement corrélé a 'acoustique lors de la phase de séparation partielle
de la couche limite. De plus, en analysant la répartition spatiale des coefficients de
corrélation les auteurs ont révélé que la corrélation maximale se manifeste avec une
structure de grande échelle de type tourbillon de décrochage dynamique. Cependant, il
convient de noter que cette étude présente des limites, notamment en ce qui concerne
I'identification précise des caractéristiques aérodynamiques de cette structure. De plus,
ce travail s’est concentré sur une seule fréquence d’oscillation.

En résumé, diverses études ont déja exploré le phénoméne du bruit de décrochage,
tant dans des conditions statiques que dynamiques. Ces recherches ont permis de
constater que le décrochage est un processus aérodynamique qui engendre du bruit.
Lors des décrochages en condition statique et dynamique a basse fréquence d’oscilla-
tion, deux régimes acoustiques distincts ont été identifiés. Lors des études en condition
statique, des structures aérodynamiques ont été détectées lors de la phase d’appari-
tion du bruit de décrochage léger. Cependant, une corrélation directe avec I'acoustique
reste a établir et les structures aérodynamiques associées au bruit de décrochage pro-
fond restent méconnues. En conditions dynamiques, le lien direct entre les spécificités
aérodynamiques et acoustiques a été exploré, mais les caractéristiques précises de la
structure identifiée demeurent imprécises. De surcroit, bien que ces études aient porté
sur divers profils, le phénoméne de décrochage sur un profil similaire a celui des pales
d’éoliennes n’a encore jamais été complétement caractérisé. Ainsi I’objectif de cette
thése est d’identifier expérimentalement les structures aérodynamiques a
Porigine du bruit de décrochage en condition statique et dynamique pour
un profil épais et cambré typique des pales d’éoliennes.



Chapitre 1 | Concepts fondamentaux et revue bibliographique

Pour cela, le manuscrit de thése est organisé en quatre chapitres, précédés d’un
état des connaissances actuelles sur le phénoméne aérodynamique de décrochage en
conditions statique et dynamique et des bruits générés.

La démarche a ensuite consisté dans le chapitre 2 & identifier les régimes acous-
tiques lors du décrochage statique et dynamique par approche expérimentale pour un
profil NACAG633418 typique des pales d’éoliennes. L’objectif a été d’identifier claire-
ment le processus de séparation de la couche limite du profil NACA633418 en condi-
tions statique et dynamique ainsi que les caractéristiques du bruit généré associé a ces
différentes phases. Pour cela, une campagne expérimentale permettant d’effectuer des
mesures synchronisées de pression pariétale et d’acoustique en champ lointain a été
effectuée. Le processus de séparation de la couche limite a été déterminé par analyse
combinée des mesures de portance et des distributions de pression pariétale. Une com-
paraison visant a détailler ce phénoméne a également été effectuée entre les résultats
expérimentaux et les résultats numériques obtenus par simulation Xfoil. Les différents
régimes acoustiques ont ensuite été identifiés en comparant les densités spectrales de
puissance du bruit mesuré en champ lointain pour les différentes phases de séparation
de la couche limite en conditions statique et dynamique. Une partie du travail présenté
dans ce chapitre a été publiée dans un article de conférence auquel j’ai contribué en
tant que co-autrice.

Le chapitre 3 a consisté a développer un protocole permettant d’identifier les sources
aérodynamiques a l'origine des régimes de bruit de décrochage identifiés en condition
statique et dynamique. L’objectif a été de réaliser des mesures expérimentales et un
protocole permettant I'identification des structures aérodynamiques liées au bruit gé-
néré lors du décrochage. Pour cela une seconde campagne expérimentale comprenant
des mesures synchronisées de vélocimétrie par images de particules résolue en temps
(TR-PIV) et d’acoustique en champ lointain a été réalisée. Un protocole d’analyse a
ensuite été développé permettant I'identification des structures aérodynamiques pré-
sentes dans le sillage du profil lors du décrochage par une combinaison de méthode
eulérienne et de méthode de décomposition modale. Le lien entre ces structures et le
bruit généré a été ensuite déterminé par calcul de corrélations.

Le chapitre 4 a consisté a appliquer ce protocole afin d’identifier les sources du
bruit de décrochage en condition statique. L’objectif a été d’identifier les structures
aérodynamiques a l'origine du régime acoustique de bruit de décrochage profond pour
le profil NACA633418. Le contenu présenté dans ce chapitre a conduit a la rédaction
d’un article actuellement en phase de révision pour publication dans le Journal of Fluid
Mechanics.

Le chapitre 5 a consisté a appliquer le protocole d’identification des structures aéro-
dynamiques corrélées au bruit de décrochage en condition dynamique. L’objectif a été
d’identifier les structures aérodynamiques a ’origine du bruit de décrochage du profil
NACAG633418 soumis & un mouvement de tangage sinusoidal pour différentes fréquences
d’oscillation représentant des conditions d’écoulement quasi-statiques et dynamiques.
Ce chapitre présente un travail en cours.
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Objectifs du chapitre

L’objectif de ce chapitre est de fournir une synthése des principes fonda-
mentaux de ’aérodynamique essentiels a la compréhension du phéno-
méne de décrochage, tout en présentant I’état actuel de la recherche
sur le bruit généré lors du décrochage statique et dynamique. Une at-
tention particuliére est portée aux diverses instabilités d’origine aérodynamique
qui surviennent lors du décrochage, qu’elles se manifestent sous forme de pertur-
bations dans le sillage du profil ou de perturbations dans la couche limite.

1.1 Phénoménologie du décrochage

L’étude du décrochage suscite un grand intérét dans le domaine de 'aérodynamique.
Pour cause, ce phénoméne caractérisé par le décollement de la couche limite de la sur-
face d’un profil, engendre de fortes perturbations de 1’écoulement. Ces perturbations
peuvent avoir des répercussions sur les performances aérodynamiques du profil et alors
conduire & des accidents tels que la chute d’un avion, mais également sur le bruit gé-
néré comme dans le cas du bruit de décrochage des pales d’éoliennes étudié au cours
de cette thése. Le phénoméne de décrochage peut se manifester dans des conditions
statique (profil fixe) ou dynamique (profil en mouvement), avec une forte dépendance
a la fois du nombre de Reynolds défini comme le rapport des forces d’inertie et des
forces visqueuses du fluide en écoulement, du nombre de Mach représentant le rapport
entre la vitesse de ’écoulement et la célérité du son, et de la géométrie du profil. En
condition dynamique, la nature du mouvement joue également un role crucial dans le
processus de séparation. Au centre de la compréhension de ce phénoméne de nature
fortement instationnaire, tridimensionnel et multi-échelle réside le principe essentiel de
la couche limite. La couche limite et ses instabilités jouent un role primordial dans le
processus de décrochage. En effet, I'état de stabilité de la couche limite constitue un
paramétre essentiel du décrochage. Par conséquent, avant d’explorer plus en détail le
phénomeéne de décrochage, cette étude propose une analyse succincte du concept de
couche limite et des différentes instabilités auxquelles elle peut étre soumise. Par la
suite, les phénoménes de décrochage, tant en condition statique que dynamique sont
présentés en portant un intérét particulier a la description de leurs conditions d’appa-
rition, leur topologie et leur dynamique. Dans le cadre de cette étude, le décrochage est
étudié dans la limite d’'un écoulement subsonique, incompressible et bidimensionnel,
bien que les aspect tridimensionnels seront rapidement mentionnés.

1.1.1 La couche limite

La couche limite et ses caractéristiques jouent un réle central dans le processus de
décrochage. Ainsi, il est essentiel de briévement rappeler sa définition et celles des
grandeurs physiques qui lui sont associées. Depuis les travaux de Prandtl [103] qui
ont permis d’apporter des explications & de nombreux phénomeénes que la théorie des
fluides parfaits ne pouvait pas expliquer, les études théoriques sur la couche limite se
sont principalement concentrées sur des configurations d’écoulement sur plaque plane.
Cependant, l'intérét pour 1’étude de la couche limite sur des profils aérodynamiques
s’est considérablement accru en raison du décrochage et de ses répercussions.
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1.1.1.1 Définition et grandeurs caractéristiques

Lorsqu'un fluide visqueux s’écoule autour d’un obstacle, les champs de vitesse et de
pression du fluide environnant sont perturbés. En effet, bien que I'air soit généralement
modélisé par un fluide parfait, cette hypothése n’est valable qu’en champ lointain et
non proche de la paroi du profil ot les effets de sa viscosité ne sont pas négligeables.
Ainsi, proche de la paroi se développe une zone appelée couche limite, vérifiant a la
fois la condition d’adhérence a la paroi et 'approximation de fluide parfait en champ
lointain comme présenté sur la figure 1.1. L’épaisseur de la couche limite, notée 9, est
alors définie comme la distance nécessaire pour que la vitesse u a I'intérieur de la couche
limite atteigne 99% de la valeur de la vitesse de I’écoulement libre u,.. Cette épaisseur
est généralement nettement inférieure aux autres échelles caractéristiques du probléme,
telles que la corde d’un profil.

(CAS IDEAL) (CAS REEL)
- —— l approximation

u de fluide parfait valable
¢

- =
A
u, A A
-/
/
couche limite u / effets visqueux
- d’épaisseur O ] e importants
p
- -_/’
- - A
' 7 ¥
% %V Y v % VvV v % W W W W v wan w

condition de glissement u=0 (condition d’adhérence)

FIGURE 1.1 — Schéma représentant les effets de la viscosité au sein de la couche limite
[21]

Cette définition étant purement conventionnelle et ne traduisant pas la physique au sein
de I'écoulement, d’autres grandeurs caractéristiques plus significatives ont été établies.
Ces grandeurs étant mentionnées ultérieurement dans le manuscrit, leurs définitions
sont rappelées pour plus de clarté. Deux paramétres d’épaisseur sont alors distingués :
I’épaisseur de déplacement et I’épaisseur de quantité de mouvement. L’épaisseur de
déplacement 0* représente la perte de débit au travers d’une section de la couche
limite par rapport au cas d’un écoulement de fluide parfait. En supposant I’écoulement
incompressible, cette grandeur peut s’exprimer en fonction du profil de vitesse dans la
couche limite normalisée par la vitesse extérieure :

5 = /06 (1 - g) dy, (1.1)

avec y, la direction perpendiculaire & ’écoulement. L’épaisseur de quantité de mou-
vement 6 correspond a la perte de quantité de mouvement dans la couche limite par
rapport au cas d’'un écoulement de fluide parfait :

- /06 ui (1 - uﬂ) dy. (1.2)
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Il est également important de définir le coefficient de frottement C} aussi appelé coef-
ficient de friction. Ce coefficient caractérise le frottement visqueux a la paroi. Dans le
cas d’un fluide newtonien, ce coefficient s’exprime comme :

Tw

Oy = (1.3)

1 27
§pue
avec 7, la composante tangentielle de la contrainte pariétale. Cette grandeur peut étre
utilisée pour identifier des zones de couche limite inversée ou décollée, comme nous le
discuterons ultérieurement.

Les propriétés de la couche limite dépendent d’un ensemble de nombreux parameétres
comprenant le nombre de Reynolds, la géométrie de I'obstacle, ainsi que la présence et
la nature de perturbations extérieures. Selon ’ensemble de ces paramétres, la couche
limite peut changer d’état, passant d’'un régime laminaire a transitoire puis turbu-
lent comme illustré sur la figure 1.2. Le régime laminaire est alors caractérisé par un
écoulement régulier formé de "lamelles" de fluide glissant les unes sur les autres. Cet
état de couche limite a la particularité d’avoir un élargissement progressif le long de
la paroi. Typiquement, pour une plaque plane, la couche limite laminaire augmente
proportionnellement & la racine carrée de la distance x le long de la paroi. [21]

U, Laminaire Transitoire Turbulente

—>1y Stable | Linéaire | Non o Instable
> . linéaire
—_— | \/\/<—>\{
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FIGURE 1.2 — Présentation des différents états de couche limite laminaire, transitoire
et turbulente.

A linverse, une couche limite turbulente perd son aspect régulier pour devenir chao-
tique. Pour une plaque plane, la couche limite turbulente est caractérisée par un épais-
sissement plus rapide en 2%/°, et un coefficient de frottement plus élevé [21]. Elle résiste
également mieux aux gradients de pression adverse. Ainsi, selon I'objectif visé, il peut
étre préférable de favoriser le développement d’une couche liminaire ou turbulente.
Par exemple, maintenir un régime laminaire permet de minimiser les frottements vis-
queux. Au contraire, une couche limite turbulente peut étre préférée afin d’augmenter
les échanges et obtenir une couche limite plus robuste face au décrochage.

1.1.1.2 Transition turbulente et décollement laminaire

La transition de la couche limite de I’état laminaire a I’état turbulent joue un role
primordial dans le phénoméne de décollement de la couche limite. Bien que ’ensemble
des mécanismes précis a l'origine de cette transition n’ait pas encore été identifié, de
maniére générale, il est observé que la transition turbulente est déclenchée par une
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réponse non linéaire de la couche limite laminaire & des perturbations extérieures. Ces
perturbations peuvent étre induites par divers facteurs tels que le taux de turbulence
de I’écoulement incident, des irrégularités de surface, ou encore des variations de tem-
pérature. Sous l'influence de la viscosité, ces perturbations se diffusent au sein de la
couche limite et progressent le long de la paroi avant d’engendrer sa transition vers un
régime turbulent. Pour des perturbations relativement faibles, il a été identifié que le
mécanisme de transition est initié par une premiére étape d’amplication par le biais
d’instabilités de couche limite. Pour des perturbations initiales d’amplitude significa-
tive, la transition turbulente s’effectue directement. Les perturbations sont suffisam-
ment fortes pour déstabiliser la couche limite laminaire et provoquer la formation de
structures turbulentes sans passer par la phase de développement d’instabilités. On
parle alors de phénoméne de bypass [3].

Pour les profils aérodynamiques, il a été mis en évidence que le mécanisme de transition
turbulente de la couche limite du c6té extrados ainsi que sa localisation dépendent for-
tement de 'angle d’attaque et de la courbure du profil [144]. Ainsi, selon les valeurs de
ces paramétres, différents mécanismes de transition ont été identifiés pour des nombres
de Reynolds compris entre 2 x 10% et 5 x 10°. Pour des perturbations externes de faible
amplitude, deux instabilités ont été observées : I'instabilité de Tollmien-Schlishting
pour des profils de faible courbure, et 'instabilité de Gortler pour des courbures et/ou
une incidence plus élevées. Pour des conditions d’écoulement générant 1’établissement
d’un gradient de pression défavorable proche de la paroi du profil, il a également été
observé que la séparation de la couche limite laminaire engendre une transition tur-
bulente caractérisée par la présence de bulle de séparation laminaire. Ces différents
mécanismes de transition turbulente sont détaillés dans la suite de cette section.

Les ondes de Tollmien-Schlichting

L’instabilité de Tollmien-Schlichting est une instabilité de cisaillement qui induit
I’émergence d’ondes bidimensionnelles connues sous le nom d’ondes de Tollmien-Schlichting
(TS). Ces ondes, généralement rencontrées lors de la transition de couche limite sur
plaque plane, engendrent des variations périodiques de vitesse et de contrainte de ci-
saillement qui déstabilisent la couche limite laminaire. Ce mécanisme a été modélisé a
partir de la théorie de stabilité linéaire de Orr Sommerfeld [93, 119] dans les travaux
complémentaires de Tollmien [127] et de Schlichting [111]. Comme observé expérimen-
talement par Schubauer and Skramstad [113], les ondes TS constituent la premiére
étape du processus de transition vers la turbulence. En progressant le long de la paroi,
ces ondes évoluent vers une configuration tridimensionnelle donnant naissance a des
tourbillons en épingle a cheveux. Par la suite, ces tourbillons se désintégrent et pro-
voquent de fortes fluctuations de vitesse au sein de la couche limite transitoire. Les
fluctuations les plus intenses se regroupent alors pour former des zones turbulentes
appelées "spots turbulents", qui au fil de leur progression en aval dans I’écoulement,
finissent par fusionner pour former un écoulement entiérement turbulent, [19]. Les dif-
férentes étapes de ce mécanisme sont représentées sur la figure 1.3.

Il est & noter que certaines étapes de ce processus de transition peuvent étre contournées
en présence de conditions d’écoulement particuliéres telles qu'un gradient de pression
défavorable. De plus, la destabilisation de I’écoulement par les ondes de Tollmien-
Schlichting peut également étre accélérée par utilisation de bande de rugosité cour-

10
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FIGURE 1.3 — Présentation de la succession des différentes étapes de la transition a
la turbulence dune couche limite laminaire par instabilité de Tollmien-Schlichting.
Schéma repris des travaux de Grossir [51], inspiré de 'illustration originelle de White
and Majdalani [137].

rament appelée tripping. Une grande diversité d’études portant sur I'impact de tripping
de géométries différentes sur la transition de couche limite peut étre trouvée dans la
littérature [41].

Les tourbillons de Gortler

L’instabilité de Gortler est une instabilité centrifuge convective, provoquée par la cour-
bure de la surface du profil [40, 20|. Cette instabilité est caractérisée par le développe-
ment de tourbillons bidimensionnels cohérents dans la couche limite transitoire, appe-
lés tourbillons de Gortler. Ces tourbillons stationnaires (position transverse constante),
sont orientés dans la direction longitudinale de la couche limite et organisés par paires
[117]. Les tourbillons d’une méme paire sont contrarotatifs et induisent des mouve-
ments de sens inverse dans la direction normale & la paroi, comme illustré sur la figure
1.4a. Selon le sens de rotation du tourbillon, le mouvement peut attirer le fluide vers
la paroi ou le repousser. On parle alors de phénoméne de "downwash" et "upwash",
associés respectivement a une décélération et une accélération locale du fluide [109].

Différentes régions peuvent étre identifiées lors du développement de l'instabilité de
Gortler. Initialement, I'instabilité présente une croissance linéaire pouvant étre décrite
par la théorie de stabilité linéaire de Orr-Sommerfeld [117]. Cette étape se caractérise
par 'émergence des tourbillons bidimensionnels dans la couche limite transitoire, mise
en évidence par la présence de stries ordonnées sur la figure 1.4b. En progressant le long
de la paroi, ces tourbillons se développent et forment de plus larges stries associées a la
région non-linéaire de I'instabilité. Ces tourbillons sont ensuite sujet a des instabilités
secondaires complexes qui engendrent un comportement tridimensionnel de leur struc-
ture, donnant lieu a I’établissement d’un écoulement entiérement turbulent [1, 73, 120].

11
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SMOKE INJECTION NOZZLE ( X = 200 mv )

(b)

FIGURE 1.4 — Tllustration des tourbillons de Gortler comprenant a) une représentation
schématique des tourbillon et des mouvements de "downwash" (A), et de "upwash" (B)
exposée dans [100] ainsi que b) une photographie de I'instabilité visualisé par fumée
opaque provenant de [61]. .

Dans certaines configurations, I'instabilité de Gortler peut coexister avec I'instabilité
de Tollmien-Schlichting. Cependant, la couche limite étant fortement sensible aux ef-
fets centrifuges, dans la majorité des cas, I'instabilité de Gortler se déclenchera avant
I'instabilité de Tollmien—Schlichting et dominera le processus de transition.

Bulles de séparation laminaire

Pour des angles d’attaque élevés et/ou des profils présentant une courbure significative
dans des écoulement caractérisés par des nombres de Reynolds relativement faibles
(< 109), un gradient de pression défavorable peut s’établir proche de la paroi et en-
gendrer un mécanisme de séparation laminaire induisant la transition turbulente de la
couche limite. En effet, le gradient de pression défavorable entraine un ralentissement
significatif du fluide dans la couche limite, ce qui peut conduire & son détachement de
la surface du profil. Cette séparation de la couche limite laminaire engendre alors la
formation d’une zone de recirculation délimitée de 1’écoulement libre par une couche
de cisaillement instable susceptible de transitionner vers un régime turbulent. Dans ce
cas, le développement de I’écoulement turbulent au sein de la couche de cisaillement en-
traine un transfert de quantité de mouvement dans la direction normale & la paroi, qui
permet a I’écoulement de se ré-attacher au profil sous la forme d’une couche limite tur-
bulente. Ce processus, illustré sur la figure 1.5a, génére alors une zone de recirculation
fermée appelée bulle de séparation laminaire [44]. En amont de la transition, la couche
de cisaillement libre est laminaire. Seules des forces de cisaillement visqueux s’exercent
alors, ce qui permet de maintenir une pression constante a la surface du profil. Cela
induit Papparition d’un plateau dans les distributions de pression pariétale [108]. Ce
plateau est couramment utilisé comme indicateur afin de déterminer la présence d’une
bulle de séparation laminaire lors des études expérimentales. Aprés la transition vers
la turbulence, le cisaillement augmente et engendre une augmentation linéaire de la
pression pariétale qui se comporte alors comme celle observée en 1’absence de viscosité.
Il est intéressant de noter que les bulles de séparation laminaire peuvent également
étre identifiées a partir de ’analyse de ’évolution du coefficient de frottement le long

12



Chapitre 1 | Concepts fondamentaux et revue bibliographique

de la corde du profil. Les positions ol ce coefficient s’annule déterminant le point de
séparation et de recollement de la couche limite.
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(a) Schéma de [57]| adapte. (b) Schéma adapté de [42].

FIGURE 1.5 — Caractérisation des bulles de séparation laminaires avec une illustration
de la topologie de la bulle a) et une illustration des distributions de pression pariétales
associée aux bulles courtes et longues, b). Les points S, T et R ajoutés sur les deux
schémas exposés font respectivement référence au point de séparation, de transition et
de rattachement de la couche limite.

La transition turbulente de la couche limite apparait donc comme une conséquence de
sa séparation laminaire et de la transition turbulente de la couche de cisaillement. De
nombreuses recherches ont été consacrées a étudier la sensibilité des bulles de sépara-
tion laminaire aux parameétres d’écoulement externes, tels que la turbulence en amont
et le nombre de Reynolds, [53, 134]. Deux catégories de bulles de séparation laminaire
ont ainsi été identifiées : les bulles de séparation "courtes" et les bulles de séparation
"longues". Cette classification a été établie par Owen et al. |94] en fonction du rapport
entre la longueur de la bulle (définie par la distance entre le point séparation et le point
de recollement), et I’épaisseur de déplacement 0* de la couche limite mesurée au point
de séparation. Cependant il a été souligné que dans certaines situations, la différence
de longueur entre les deux types de bulle n’est pas aussi nettement définie. Tani [126]
a alors suggéré qu’il était préférable de distinguer ces deux bulles par leurs effets dis-
tincts sur la distribution de pression pariétale. En effet, au dela de la génération d’un
plateau, il a été identifié que la présence de bulle courte n’a pas d’impact significatif
sur la distribution de pression pariétale. Seule une légére réduction de 'amplitude du
pic d’aspiration en amont de la séparation a été observée. Au contraire, il a été éta-
bli que la présence d’une bulle longue engendre une diminution globale des efforts de
pression. Ces effets sont illustrés sur la figure 1.5b. De plus, ces bulles de séparation
se différencient également par leur réponses lors d’'un changement d’incidence ou de
nombre de Reynolds. Une augmentation de I'incidence provoque une contraction pour
la bulle courte, tandis qu’une bulle longue a tendance a se dilater [57]. Enfin, il est
intéressant de souligner que ces bulles sont généralement soumises a d’intenses insta-
bilités qui contribuent & rendre ’écoulement fortement instationnaire. Ces différentes
instabilités ainsi que le role des bulles de séparation laminaire dans le phénoméne de
décrochage sont discutées dans la section suivante.
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Selon les conditions d’écoulement, la couche limite a la surface d’un profil aérody-
namique peut transitionner vers la turbulence selon différents chemins associés
a différentes instabilités qui induisent alors des structures aérodynamiques de
natures variées pouvant perturber la dynamique de 1’écoulement.

1.1.2 Le décrochage statique

Le décrochage statique est un phénoméne instationnaire qui se caractérise par une
séparation partielle ou totale de la couche limite de la surface du profil induisant une
chute de portance. Différents mécanismes peuvent étre a l'origine de cette séparation
comme un gradient de pression adverse, la présence de rugosité de surface, ou encore
une excitation acoustique de la couche limite. Dans le cas de cette étude, I'intérét est
porté sur le décrochage de profil aérodynamique induit par un gradient de pression
adverse.

1.1.2.1 Définition du phénomeéne

En régime subsonique, le décollement par gradient de pression défavorable se produit
lorsque le profil est suffisamment incliné pour modifier la géométrie de 1’écoulement.
Lorsque 'incidence d’un profil aérodynamique croit, le gradient de pression positif a
Iextrados du profil tend a augmenter. Pour une valeur critique de I'incidence, la couche
limite se sépare et entraine la formation d’une zone de recirculation tourbillonnaire et
d’un sillage épais conduisant & une chute brutale de la portance et a une augmenta-
tion de la trainée. Ainsi, il existe une incidence critique, appelée angle de décrochage
statique, a partir de laquelle la couche limite se sépare du profil. Cet angle correspond
a I'angle de portance maximale du profil. Une fois cet angle de décrochage atteint,
lorsque I'incidence tend a décroitre une hystérésis dans les coefficients aérodynamiques
est observée sur une plage d’angles d’attaque pouvant varier selon les conditions d’écou-
lement [87]. Ce phénoméne s’explique par la disparité dans la localisation du point de
séparation de I’écoulement lorsque I'angle d’attaque augmente ou diminue. Selon les
conditions d’écoulement, trois catégories de décrochage statique ont été identifiées :
le décrochage de bord de fuite (trailing edge stall), le décrochage de bord d’attaque
(leading edge stall) et le décrochage de profil mince (thin airfoil stall). Ces catégories
se différencient par des processus de séparation de couche limite distincts, caractérisés
par des chutes de portance inégales |64, 65| comme illustré sur la figure 1.6. Les par-
ticularités de ces trois processus de décollement de couche limite ont été identifiés par
McCullough and Gault [84].

Le décrochage de bord de fuite se caractérise par une séparation de la couche limite
turbulente au bord de fuite du profil qui remonte peu a peu vers le bord d’attaque du
profil & mesure que 'incidence augmente,voir figure 1.7. Cette catégorie de décrochage
progressif est couramment observée pour des profils aérodynamiques épais tels que les
profils de pale d’éolienne et provoque une chute de portance relativement douce.
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-~=— Trailing-edge stall

—=— | eading-edge stall

" Thin airfoil stall

Lift coefficient C L

Angle of attack

FIGURE 1.6 — Comparaison de I’évolution des coefficients de portance des décrochages
de bord de fuite (Trailing Edge Stall), de bord d’attaque (Leading Edge Stall) et de
profil mince (Thin Airfoil Stall) en fonction de I'angle d’attaque, [4]

T O

FIGURE 1.7 — Schéma du processus de décrochage de bord de fuite avec 'augmentation
de 'angle d’attaque (de gauche a droite).

A Tinverse, le décrochage de bord d’attaque se caractérise par une discontinuité de
portance a ’angle de décrochage. Ce type de décrochage est caractérisé par la formation
d’une bulle de séparation laminaire courte sur la paroi du profil qui remonte vers le
bord d’attaque a mesure que I'incidence augmente comme illustré sur la figure 1.8. Lors
de sa remontée en amont, la bulle de séparation diminue légérement en taille jusqu’a
son éclatement pour une position proche du bord d’attaque. Cette séparation massive
de couche limite laminaire est généralement rencontrée pour des profils d’épaisseur
moyenne.

_—_/*—H—»—
W
FIGURE 1.8 — Schéma du processus de décrochage de bord d’attaque avec I’augmen-
tation de Pangle d’attaque (de gauche a droite).

Enfin, le décrochage de profil mince apparait pour un angle de décrochage plus faible
et provient de ’émergence d’une bulle de séparation laminaire prés du bord d’attaque
qui augmente en taille & mesure que l'incidence augmente, jusqu’a atteindre le bord
de fuite entrainant alors la séparation massive de I’écoulement comme présenté sur la
figure 1.9. Ce décrochage se distingue par une chute de portance trés douce.
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-
FIGURE 1.9 — Schéma du processus de décrochage de profil mince avec 'augmentation
de l'angle d’attaque (de gauche a droite).

)

Bien que l'apparition d’une catégorie de décrochage soit influencée par I’épaisseur du
profil et le nombre de Reynolds, Hoerner [56] a identifié que la position de I’épaisseur
maximale et le rayon de courbure du bord de fuite sont également des paramétres a
considérer. En effet, les auteurs ont observé, pour deux profils d’épaisseur similaire
placés dans des écoulements identiques, que selon la géométrie du bord d’attaque, les
profils présentent un décrochage de type bord d’attaque ou de type profil mince. La
multitude des paramétres influencant le processus de séparation de couche limite peut
également donner lieu & des combinaisons de différentes catégories de décrochages,
comme souligné par Tani [126]. Typiquement, il est courant d’observer une bulle de
séparation laminaire courte proche du bord d’attaque lors d'un décrochage de bord de
fuite. De telles combinaisons sont alors regroupées sous le terme de "double décrochage"

14].

1.1.2.2 Instabilités associées au phénoméne de décrochage

Tout au long du processus de décrochage, diverses instabilités se développent et in-
teragissent entre elles. Cette section aborde les mécanismes instationnaires associés au
décrochage statique.

L’instabilité de Kelvin-Helmholtz

L’instabilité de Kelvin-Helmholtz est une instabilité de couche de mélange. Elle appa-
rait a l'interface de deux couches de fluides de vitesses différentes et s’observe géné-
ralement pour tout écoulement cisaillé a grand nombre de Reynolds dont le profil de
vitesse présente un point d’inflexion [142|. L’instabilité de Kelvin-Helmholtz est ini-
tiée par I'émergence de légéres perturbations & l'interface entre les deux couches de
fluides en mouvement. Sous 'effet de I'instabilité linéaire, ces perturbations évoluent
en tourbillons individuels, induits par les forces de cisaillement qui déforment l'inter-
face, voir figure 1.10a. Au fur et a mesure que ces tourbillons se forment, différents
types d’interactions apparaissent en fonction de la polarité des tourbillons défini par
le signe de leur vorticité. Des tourbillons de polarités opposées vont avoir tendance a
se rapprocher jusqu’a fusionner et générer un tourbillon de plus grande taille. Dans
d’autres cas, deux tourbillons voisins de polarité identique peuvent s’étirer en raison
de la différence de vitesse entre les couches de fluide. Lorsque les tourbillons s’étirent,
ils créent alors des structures plus longues et plus minces. L’appariement de ces tour-
billons dans l'instabilité de Kelvin-Helmholtz est un processus dynamique qui dépend
de nombreux facteurs, tels que les vitesses relatives des couches de fluide, les propriétés
des fluides eux-mémes, et les conditions initiales des perturbations a I'interface [85].
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=

(a) Cisaillement en champ libre. (b) Bulle de séparation laminaire.

FIGURE 1.10 — Schéma du développement de l'instabilité de Kelvin Helmholtz en
écoulement libre dans une couche de cisaillement (a) dans la couche de cisaillement
d’une bulle de séparation laminaire (b).

Lors du décrochage cette instabilité peut s’établir dans les couches de cisaillement
de I’écoulement décollé de part et d’autre du profil, mais également dans la couche de
cisaillement de la bulle de séparation laminaire, comme illustrée sur le figure 1.10b [32].

LAacher tourbillonnaire de Bénard von-Karman

L’instabilité de Bénard von-Karman est I’'un des problémes les plus classiques de mé-
canique des fluides et peut étre rencontrée dans une grande variété de situations. Ce
phénomeéne a été étudié expérimentalement pour la premiére fois par Strouhal [121] et
Rayleigh [107] et théorisé par Bénard et von Karrhan [132|. Depuis, la littérature scien-
tifique voit paraitre une vingtaine d’articles & ce sujet chaque année, cumulant ainsi
un total de bien plus d’un millier de publications. De plus, son intérét a été ravivé ces
derniéres années avec la problématique de controle d’écoulements [95]|. L’étude propo-
sée ici ne vise pas a examiner en détail chaque facette de cette instabilité, mais plutot
a présenter le mécanisme dans son ensemble. L’instabilité de Bénard- von Karman
provient de la séparation d’un écoulement par un obstacle peu profilé. Le cas d’étude
théorisé concerne l'instabilité de Bénard- von Karmén derriére un cylindre caractéri-
sée par un nombre de Strouhal, représentant le rapport du temps d’advection et du
temps caractéristique de I'instationnarité, tel que St ~ 0.2. Dans le cas d’un cylindre
en écoulement, cette instabilité se manifeste lors de la déstabilisation et I’enroulement
des couches de cisaillement de I’écoulement séparé sous forme de tourbillons de sens
opposé de part et d’autre du cylindre. L’interaction de ces tourbillons en aval dans
le sillage du cylindre génére alors la création d’une allée de tourbillons contrarotatifs
périodiques de Bénard von-Kérrhan comme illustré sur la figure 1.11.

FIGURE 1.11 — Schéma d’une allée de tourbillons de Bénard-Von Kéarman dans le sillage
d’un cylindre
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Dans le cas de profil en décrochage statique, il a été observé que cette instabilité est
générée par l'interaction entre les tourbillons de Kelvin-Helmholtz et le tourbillon de
bord de fuite du profil comme mis en évidence par Wu et al. [141] et illustré sur la
figure 1.12.

v/e

a)

(o, @y, @) c/V

75 6 45 -3-1515 3 45 6 75

FIGURE 1.12 — Exemple de champs vectoriel et de vorticité associés au tourbillon de
Bénard-von Karrhan identifié dans le sillage d’un profil S805 en décrochage par méthode
de décomposition modale (POD), tiré de [141].

Ce phénomeéne se manifeste lorsque le profil posséde une incidence élevée et se comporte
alors comme un corps non profilé. En cas d’écoulement bidimensionnel, le nombre de
Strouhal caractéristique est ainsi calculé en fonction de 'incidence & partir de la corde
projetée du profil sur la perpendiculaire a I’écoulement (axe y sur la figure 1.12).

Phénoméne de Battement

Lors du décrochage une instabilité basses fréquences a également été observée dans
I'écoulement [145]. Cette instabilité est caractérisée par de fortes fluctuations de por-
tance et de trainée pour des nombres de Strouhal proches de 0.02 [146]. L’origine de
cette instabilité est encore mal comprise. La complexité réside dans la difficulté de
détecter expérimentalement la présence de ces oscillations trés basses fréquences qui
peuvent étre masquées par le bruit de mesure. Bouchard et al. [9] ont récemment pro-
posé un scénario pour expliquer ce phénoméne. Cette instabilité proviendrait du bat-
tement de la couche de cisaillement libre du coté extrados du profil. Ce comportement
serait auto-entretenu par un mécanisme d’interaction entre les différentes instabilités
observées lors du décrochage statique. Le tourbillon de Bénard-von Karman proche du
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bord de fuite ferait remonter des composantes de l'instabilité de Kelvin-Helmholtz de
la couche de cisaillement du coté intrados du profil vers le bord d’attaque. L’interaction
de ces fluctuations avec la couche de cisaillement proche du bord d’attaque déclenche-
rait alors un phénomeéne de battement. La figure 1.13 propose une illustration de ce
mécanisme.

St~0.2

(b)
Y4

FIGURE 1.13 — Scénario hypohtétique du développement du phénomeéne de battement
dand le sillage d’un profil en décrochage statique, tiré de [9].

D’autres hypothéses selon lesquelles ce phénomeéne proviendrait du battement de la
couche de cisaillement d’une bulle de séparation laminaire proche du bord d’attaque
ont également été émises [10|. Cependant, I'origine des oscillations basses fréquences
des bulles de séparation laminaire reste un sujet de désaccord dans la littérature depuis
leur observation par Eaton and Johnston [33]. Deux phénoménes ont été identifiés : un
mouvement de décollement fixe, appelé battement (flapping) et un mouvement de res-
piration (breathing). Les origines de ces phénoménes basse fréquence restent encore mal
comprises a ce jour et aucun mécanisme identifié n’a fait 'objet d’un consensus.

Instabilités transverses

Tandis que les instabilités précédemment présentées ont été étudiées d’un point de
vue bidimensionnelle, des recherches plus récentes se sont intéressées aux structures
d’écoulement tridimensionnelles qui se forment lors du décrochage statique. Il a alors
été observé que I'état de la couche limite peut présenter une certaine hétérogénéité le
long de 'envergure du profil. Des sections bidimensionnelles de couche limite attachée
peuvent coexister avec des sections de couche limite partiellement ou totalement sé-
parées. Il a été identifié par Gregory et al. [50| que cette hétérogénéité provient de la
présence de structures de grande échelle appelée cellules de décrochage. Les cellules
de décrochage sont des structures d’écoulement séparé qui se composent de deux tour-
billons de sens opposé. La longueur typique des cellules de décrochage dans la direction
de ’envergure se situe entre 1 et 3 fois la corde, indépendamment de ’envergure du pro-
fil comme illustré sur la figure 1.14. De plus, lorsque 'envergure n’est pas un multiple du
nombre d’onde de 'instabilité, des mouvements oscillatoires peuvent apparaitre entre
les cellules avec la survenue transitoire d’une cellule supplémentaire 1a ot une grande
région de la couche limite attachée devient instable.

Bien qu’il ait été identifié que les cellules de décrochage se produisent pour une plage
étroite d’angles d’attaque lors du régime post-décrochage, le mécanisme de création de
ces cellules est loin d’étre entiérement compris. Il a tout de méme été identifié que ce
phénomeéne semble étre li¢ au type de décrochage et qu’il est le plus souvent observé
pour un décrochage de bord de fuite [12] méme §'il a également été observé pour un
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FIGURE 1.14 — Visualisation de cellules de décrochage le long de I’envergure d'un profil
par écoulement d’huile, tirée de [110].

profil en décrochage de bord d’attaque [12]. Il a alors été identifié que les cellules de
décrochage apparaissent lorsque 1’écoulement est séparé du profil et que les tourbillons
de Kelvin-Helmholtz interagissent avec le tourbillon de bord de fuite. En effectuant
une analyse de stabilité globale d’une solution d’écoulement bidimensionnel convergée
dans la phase de post-décrochage, Busquet |15] a observé un mode instable & trés
basse fréquence suggérant une possible corrélation entre cette instabilité et un mode
d’instabilité globale.

Selon les conditions d’écoulement, divers processus de séparation de couche limite
a l'origine du phénomeéne de décrochage statique peuvent se produire. Au cours de
ce processus différentes instabilités peuvent se développer et générer la formation
de structures aérodynamiques perturbant I’écoulement.

1.1.3 Le décrochage dynamique

Le décrochage dynamique consiste en la séparation partielle ou totale de la couche
limite d’un profil dont I'incidence varie au cours du temps. Ce phénoméne peut étre
rencontré dans de nombreuses applications utilisant des machines tournantes comme
les éoliennes mais également les hélicoptéres ou les turbomachines. Selon les applica-
tions, le mouvement imposé au profil peut étre de différentes natures. Cependant, il
a été relevé par McCroskey and Fisher [83] qu’un élément de pale en rotation peut
étre modélisé par un profil oscillant avec un mouvement de tangage sinusoidal de
faible fréquence de rotation et de grande amplitude. Outre les paramétres d’écoule-
ment mentionnés précédemment lors de I’étude du décrochage statique, le processus de
décrochage dynamique est également régi par les parameétres gouvernant le mouvement
du profil aérodynamique. Dans la littérature, un mouvement sinusoidal d’incidence
moyenne «,;, d’amplitude a4 et de fréquence fy définissant I'évolution temporelle de
I'incidence telle que «(t) = apr + aqsin(27 fyt) est couramment utilisé [90, 45]. Ainsi,
I’étude proposée dans la suite de cette section s’intéresse aux configurations simplifiées
de profils bidimensionnels en oscillation de tangage sinusoidal.
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1.1.3.1 Définition du phénoméne

Diverses recherches se sont intéressées a la notion de décrochage dynamique, contri-
buant alors a établir un consensus sur I’évolution de I’écoulement au cours d’une oscil-
lation [83, 16]. Il a été constaté que le décrochage dynamique peut étre décrit par une
succession de différentes étapes comprenant 'apparition et la propagation de la sépa-
ration de I’écoulement du coté extrados du profil en raison d’un gradient de pression
défavorable accru lors de 'augmentation de I'incidence, la formation et la convection
d’un tourbillon de bord d’attaque de grande échelle, la séparation massive de 1’écou-
lement et enfin, le recollement de la couche limite lors de la phase descendante de
l'oscillation. Ces différentes étapes sont représentées sur la figure 1.15.

(a) (b)
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(c) (d)
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FIGURE 1.15 — Représentation schématique des différentes étapes du processus de
décrochage dynamique : a) Ecoulement attaché, b) Inversion de 'écoulement, ¢) En-

roulement de la couche de cisaillement, d)Début du décrochage, e) Décrochage complet,
f) Ré-attachement de 'écoulement. Tirée de [90], modifiée a partir de [28] et [16]

N

La formation et le détachement du tourbillon de bord d’attaque de grande échelle, ap-
pelé tourbillon de décrochage dynamique, sont les mécanismes majeurs du décrochage
dynamique. Ces mécanismes sont fortement dépendants des conditions d’écoulement.
Une particularité notable du décrochage dynamique réside dans le fait qu’il se produit
a des angles d’attaque plus élevés que le décrochage statique pour un méme profil dans
une configuration d’écoulement identique. Ce retard de séparation de la couche limite
est la somme des délais attribués aux conditions d’écoulement et au temps nécessaire a
la formation du tourbillon de décrochage dynamique [90]. En effet, il a été identifié que
la mise en mouvement du profil entraine une augmentation de la cambrure effective qui
maintient alors la couche limite attachée & des incidences plus élevée [71]. Ce décalage
en angle d’attaque est également favorisé par I'effet Magnus produit par le mouvement
du bord d’attaque qui accélére ’écoulement de couche limite et la rend alors plus ro-
buste [35] face au gradient de pression adverse. De plus Carta [17] a démontré que le
gradient de pression défavorable du coté extrados d’un profil d’aile en mouvement était
inférieur a celui d’un profil d’aile stationnaire. A ces délais se rajoute alors le temps
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de développement du tourbillon de décrochage dynamique qui amorce le décollement
massif de la couche limite. Outre cette différence d’angle de décrochage, le décrochage
dynamique et le décrochage statique se distinguent également par la valeur de leur
portance maximale. En effet, la croissance du tourbillon de décrochage dynamique en-
gendre une charge aérodynamique supplémentaire, induisant ainsi une augmentation
de la portance maximale. L’évolution de la portance et du moment de tangage au cours
de Poscillation est détaillée sur la figure 1.16 & partir des analyses de Carr et al. [16]

et Carta [17].

(a) STATIC STALL ANGLE EXCEEDED

(b) FIRST APPEARAMCE OF FLOW
REVERSAL ON SURFACE
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FIGURE 1.16 — Evolution du coefficient de portance et du moment de tangage au
cours d’une oscillation d’un profil aérodynamique, tirée de [16]. Les lignes en tirets
représentent les résultats mesurés en condition statique.

22



Chapitre 1 | Concepts fondamentaux et revue bibliographique

L’évolution de ces grandeurs aérodynamiques lors de 'oscillation est ainsi segmentée
en six étapes distinctes :

— Au début de l'oscillation, lorsque I'incidence augmente pour des angles d’attaque
relativement faibles, ’écoulement est attaché sur 'extrados du profil aérodyna-
mique et les grandeurs aérodynamiques admettent une croissance linéaire, plus
fortement marquée pour la portance. Avec 'augmentation de l'incidence, sous
leffet du gradient de pression défavorable, la couche limite commence & se sé-
parer du profil. L’incidence dépasse alors 'angle de décrochage statique mais la
portance continue de croitre de maniére linéaire. Ces deux premiéres étapes sont
décrites par les éveénements a) a d) sur la figure 1.16.

— Progressivement au cours de 'augmentation de l'incidence, un tourbillon de dé-
crochage dynamique se forme proche du bord d’attaque du profil. La portance
continue alors d’augmenter, cependant une chute brutale est observée pour le
moment de tangage. Cette phase est représentée par les événements e) a g). sur
la figure 1.16.

— Suite a cette croissance de portance, le tourbillon de décrochage finit par se
séparer du profil et induit alors le décollement massif de la couche limite du
profil. Il est intéressant de remarquer que la convection de ce tourbillon de grande
échelle & la mi-corde du profil génére une augmentation brutale de la portance
qui dépasse alors la valeur maximale de portance observée lors du décrochage
statique. La convection du tourbillon plus en aval du profil engendre ensuite une
chute brutale de portance observée suite a I’événement h) sur la figure 1.16. En
paralléle, le moment de tangage continue a décroitre.

— Lorsque le tourbillon de décrochage dynamique atteint le bord de fuite du profil,
le minimum du moment de tangage est observé. En effet, la convection du tour-
billon au bord de fuite engendre une chute brutale puis une remontée brusque du
moment de tangage présentée par 1’événement i) sur la figure 1.16. Pendant ce
temps, la portance continue de s’effondrer jusqu’a 'étape j).

— Des variations importantes sont ensuite observées dans les charges aérodyna-
miques, révélant la présence de tourbillons de décrochage secondaires caractéri-
sés par une succession de décollements-recollements de la couche limite au bord
d’attaque.

— Finalement, avec la diminution de 'angle d’attaque, la couche limite finit par
recoller au profil du bord d’attaque au bord de fuite. Le profil retrouve alors
une évolution de portance et de moment de tangage linéaires comme observé
lors de la premiére étape. Cette étape est représentée par les événements k) et 1)
sur la figure 1.16. Une forte hystérésis caractéristique du décrochage dynamique
est observée a la fois pour les valeurs de portance et les valeurs du moment de
tangage. L’origine de cette hystérésis est attribuée a I’émergence du tourbillon de
décrochage dynamique.

Au dela de linfluence du nombre de Reynolds sur le processus de génération et de
séparation du tourbillon de décrochage dynamique, il a été identifié que les paramétres
gouvernant le mouvement oscillatoire du profil impactent également le processus de dé-
crochage. En effet, pour un nombre de Reynolds fixé, McCroskey [82] a mis en évidence
le role de l'incidence maximale sur la séparation de la couche limite. Deux catégories
de décrochage dynamique ont alors été définies selon la valeur de I’angle maximale de
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Poscillation. Cette classification a été établie en fonction du degré de séparation de la
couche limite au cours du mouvement, sans distinction particuliére entre les mécanismes
physiques sous-jacents. Ces deux régimes sont illustrés sur la figure 1.17.

laminar flow

FIGURE 1.17 — Topologie du décrochage dynamique léger (gauche) et du décrochage
dynamique profond (droite), tiré de [89].

Pour un angle d’oscillation maximal légérement supérieur a 1’angle de décrochage sta-
tique, un régime de décrochage dynamique léger a été défini. Ce régime se caractérise
par une région de séparation de 'ordre de ’épaisseur du profil. De plus, la croissance et
la convection du tourbillon de décrochage de faible intensité, sont fortement sensibles
aux conditions d’écoulement. Cependant, les hystérésis de la portance et du moment
de tangage sont moins significatives.

Pour une incidence maximale d’oscillation bien supérieure a I’angle de décrochage sta-
tique, un régime de décrochage dynamique profond a été défini. Ce régime est carac-
térisé par une région de séparation de 'ordre de la corde du profil et la présence d’un
tourbillon de décrochage dynamique fortement développé. Contrairement au régime
de décrochage dynamique léger, les charges aérodynamiques du régime de décrochage
dynamique profond ne semblent pas sensibles aux variations des autres paramétres
d’écoulement. De plus, les effets d’hystérésis sont plus marqués que lors du régime de
décrochage dynamique léger. Ainsi, pour un nombre de Reynolds fixé, le phénoméne
de décrochage dynamique étant fortement dépendant des paramétres d’oscillation, un
nombre adimensionné regroupant ces différentes grandeurs a été défini. Ce paramétre
est appelé fréquence réduite et représente le rapport entre 1’échelle de temps caracté-
ristique de la convection de I’écoulement et 1’échelle de temps du mouvement du profil
[71]. Deux expressions de fréquence réduite peuvent étre trouvées dans la littérature.
Initialement, la fréquence réduite notée k est définie telle que

7 foc
U
avec c¢ la corde du profil et Uy, la vitesse de 'écoulement amont. Corke and Thomas [24]
établissent alors une fréquence réduite critique qui délimite les écoulements légérement
instables, appelés régimes quasi-statiques, et les écoulements fortement instables, ap-
pelés régimes dynamiques. Pour 0 < k£ < 0.05, un régime quasi-stationnaire caractérisé
par des effets instables relativement faibles est identifié. Pour & > 0.05 1’écoulement
est considéré comme instable puis fortement instable pour & > 0.2.

Suite & cette premiére définition, Sheng et al. [114] ont introduit un second paramétre
de fréquence réduite équivalente k£* permettant d’intégrer la valeur de 'amplitude d’os-
cillation telle que

k:

(1.4)

k' = OéAk’. (15)
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Cette définition propose ainsi de prendre en considération la vitesse angulaire de I'oscil-
lation. Sheng et al. déterminent alors que la fréquence réduite équivalente critique est
de £* = 0.01. Enfin il est intéressant de souligner que le décrochage dynamique est un
phénomeéne qui peut s’avérer non reproductible. En effet des différences significatives
dans les charges aérodynamiques peuvent étre observées d’un cycle de tangage a ’autre
[49, 72]. Wernert et al. [136] ont notamment noté que la nature non reproductible du
phénoméne dépendait de la taille de la région de couche limite séparée et de la fré-
quence réduite du mouvement de tangage. McAlister et al. [80] ont alors révélé qu'un
ensemble de mesures sur cinquante cycles de tangage était nécessaire afin d’obtenir des
statistiques convergentes et de pouvoir réaliser des moyennes de phase significatives.

1.1.3.2 Formation et séparation du tourbillon de décrochage dynamique

Sur des profils d’aile en tangage plusieurs études ont suggéré que l'initiation du tour-
billon de décrochage dynamique est associée a une interaction visqueuse qui engendre
un enroulement de la couche de cisaillement [28]. McCroskey et al. [82, 83| ont étudié
de maniére approfondie ce processus et identifié deux scénarios distincts de déclen-
chement de décrochage(dans la limite d’un écoulement subsonique). Premiérement, il
a été mis en évidence que le tourbillon de décrochage dynamique peut se former en
aval du bord d’attaque a I'arriére du point d’épaisseur maximale du profil suite a un
décrochage de type bord de fuite. Un second processus a été identifié avec la forma-
tion du tourbillon de décrochage plus proche du bord d’attaque. Ce phénomeéne se
manifeste suite a 'apparition d’une bulle de séparation laminaire proche du bord de
fuite du profil qui remonte peu a peu vers le bord d’attaque jusqu’a atteindre le bord
d’attaque et engendre la séparation de la couche limite turbulente en aval. Cependant,
malgré de nombreux efforts analytiques, numériques et expérimentaux, les processus
qui conduisent a la formation et a la séparation du tourbillon de décrochage sont en-
core controversés. Cependant le développement récent des méthodes expérimentales de
visualisation d’écoulement ont permis d’améliorer la compréhension de ce phénomeéne.
Grace a l'utilisation de vélocimétrie par images de particules résolues en temps Mul-
leners and Raffel [89] ont proposé un scénario plus détaillé de ces processus. En effet,
en combinant différentes méthodes d’identification de structures cohérentes, [89] ont
analysé en détail la dynamique et 'interaction des structures tourbillonnaires présentes
lors du décrochage dynamique. Cette analyse est exposée sur les figures 1.18 et 1.19.

Lors de I'augmentation de I'angle d’attaque au dela de ’angle de décrochage statique,
I’accumulation du gradient de pression défavorable en aval du bord d’attaque provoque
le développement d’une recirculation de I’écoulement du coté extrados du profil et la
formation d’une couche de cisaillement. Peu aprés son développement, la couche de
cisaillement est soumise a une instabilité primaire & la suite de laquelle la vorticité
est redistribuée en tourbillons individuels localisés. Au début, les tourbillons tournant
dans le sens des aiguilles d’une montre sont convectés en aval et n’interagissent que
faiblement entre eux comme illustré sur les figures 1.18(a) et 1.18(b). Petit & petit
lorsque 'incidence continue d’augmenter, les tourbillons convectés en aval fusionnent
en de petites structures qui induisent une instabilité secondaire d’enroulement de la
couche de cisaillement.
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FIGURE 1.18 — Champs d’écoulement instantanés, vorticité et distributions de pression
de surface pour des angles d’attaque caractéristiques du processus de formation du
tourbilon primaire de décrochage dynamique. Les points colorés indiquent le sens de
rotation des tourbillon, jaune : rotation dans le sens horaire, bleu : rotation dans le
sens anti-horaire, tiré de [89]
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FIGURE 1.19 — Suite de la figure 1.18, tirée de [89].

Ce processus d’enroulement illustré par les figures 1.18(d) et 1.18(e), aboutit alors a
la formation d’un tourbillon de décrochage dynamique primaire observable sur la fi-
gure 1.18(f). Bien que la nature des instabilités primaire et secondaire de la couche
de cisaillement n’a pas été révélée par les auteurs, ce mécanisme peut étre comparé
au développement et a 'appariement des tourbillons de Kelvin-Helmholtz présentés
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précédemment. Le tourbillon de décrochage dynamique est ainsi constitué d’un regrou-
pement entre la couche de cisaillement enroulée et les petites structures tourbillonnaires
générées lors de I'instabilité primaire.

Pendant 'accroissement de ce tourbillon, des tourbillons contrarotatifs émergent prés
de la surface du profil en raison d’interactions de plus en plus fortes entre le tourbillon
de décrochage dynamique et I’écoulement inversé, voir figure 1.19(g). Cela aboutit
alors a la séparation induite par vortex du tourbillon de décrochage dynamique pri-
maire comme illustré par les figures 1.19(h) et 1.19(i). Le détachement du tourbillon
primaire de décrochage marque le début du décrochage dynamique. Pendant le pro-
cessus de convection du tourbillon de décrochage primaire, la séparation massive de
I’écoulement en aval ralentit I’écoulement entrant et la convection de la vorticité de-
puis le bord d’attaque. Cela résulte en la formation d’une région de recirculation au
bord d’attaque, qui est confinée par une couche de cisaillement contenant la vorticité
accumulée. Tandis que cette région de recirculation grandit et se déplace lentement vers
I’aval, la couche de cisaillement s’enroule & nouveau pour former une nouvelle structure
cohérente & grande échelle appelé tourbillon de décrochage secondaire présenté par les
figures 1.19(j) et 1.19(k). Ce processus de formation et de détachement de tourbillons de
décrochage dynamique secondaire est observé de maniére répétée pendant la descente
de l'oscillation et se poursuit jusqu’au rattachement total de I’écoulement.

Le décrochage dynamique est un phénoméne complexe gouverné par une mul-
titude de paramétres extérieurs qui influencent le mécanisme & l'origine de la
séparation de la couche limite ainsi que 'angle de décrochage dynamique. Ce-
pendant une caractéristique commune & ces différentes catégories de décrochage
est la formation et la convection de tourbillons de décrochage dynamique de
grande échelle.

1.2 Etude aéroacoustique du décrochage

Le décrochage est un phénomeéne aérodynamique qui peut entrainer de fortes per-
turbations acoustiques percues comme nuisibles dans le nombreuses applications in-
dustrielles. En effet lors du décrochage, les différentes instabilités mentionnées précé-
demment peuvent générer des structures de tailles plus ou moins importantes qui en-
gendrent alors des perturbations du champ de pression dans le champ proche du profil.
Ces perturbations hydrodynamiques peuvent alors produire des ondes acoustiques selon
deux mécanismes. Premiérement en présence d’'un obstacle dans 1’écoulement, les per-
turbations de pression hydrodynamiques peuvent étre rayonnées et amplifiées par une
aréte de ’obstacle, comme typiquement le bord de fuite du profil. Ce phénoméne induit
ainsi une source acoustique de type dipolaire. Quand ces structures aérodynamiques
engendrent des perturbations de pression hydrodynamique de grande amplitude, elles
peuvent également émettre des ondes acoustiques par rayonnement direct. En effet des
fluctuations importantes de pression peuvent étre propagées naturellement en champ
lointain. Dans ce cas on parle de sources acoustiques quadripolaires qui se différencient
des sources dipolaires de part leur directivité. Ainsi avant d’effectuer un état de 'art sur
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les études effectuées jusqu’a présent sur le bruit de décrochage statique et dynamique,
les différents mécanismes de bruit propre de profil aérodynamique sont présentés.

1.2.1 Meécanisme de génération de bruit d’un profil aérodyna-
mique

Dans le cas d’un profil en écoulement cing mécanismes de bruit propre ont été identifiés
par Brooks et al. [14] : le bruit de bord de fuite de couche limite laminaire, le bruit de
bord de fuite de couche limite turbulente, les bruits de séparation et de décrochage,
ainsi que les bruits provenant de bords de fuite non profilés (tronqués) et de tourbillon
d’extrémité. Outre les bruits de séparation et de décrochage qui seront présentés plus
en détail dans la suite de cette étude, la nature des autres sources acoustiques est ra-
pidement exposée.

A faible nombre de Reynolds, lorsque la couche limite laminaire progresse le long de la
surface du profil jusqu’au bord de fuite, le bruit en champ lointain a été caractérisé par
la présence de différents pics de forte amplitude. Un de ces bruits tonals a été attribué
au lacher tourbillonnaire de couche limite laminaire par Paterson et al. [96]. Cependant
ce mécanisme n’expliquant pas la coexistence des différents pics acoustiques, le bruit
de la couche limite laminaire a finalement été attribué a la présence de différentes in-
stabilités dans la couche de cisaillement [81]. En effet, comme présenté dans la section
1.1.1, la couche limite a la surface du profil peut se trouver dans un état de transition
laminaire-turbulente lorsqu’elle atteint le bord de fuite ce qui produit un bruit d’in-
stabilité laminaire. Ainsi une des caractéristiques spectrale du bruit de couche limite
laminaire a ét¢ attribuée aux ondes d’instabilité linéaires de Tollmien-Schlichting qui
se développent lors de la transition et générent des perturbations de pression rayon-
nées sous forme d’ondes acoustiques par le bord de fuite du profil [138]. Ces ondes
d’instabilité de Tollmien-Schlichting peuvent également se coupler en une boucle de
rétroaction acoustique entre le point d’apparition de 'instabilité et le bord de fuite ce
qui entraine I'ajout de tonalités supplémentaires [125]. Yakhina et al. [143] ont égale-
ment mentionné que ce bruit pouvait étre associé a l'instabilité de Kelvin-Helmholtz
se développant dans la couche de cisaillement d’une bulle de séparation laminaire po-
tentiellement présente lors de la transition de la couche limite. Nash et al. [91] ont
alors mis en évidence qu’une condition nécessaire a la survenue de ce mécanisme de
génération de bruit est que la bulle de séparation se situe suffisamment proche du bord
de fuite du profil.

Turbulent
boundary layer

Laminar Vortex
i boundary layer shedding
——-\
_‘_——v—r_,_'_____,_,—v-___.—-——
Instability

waves Turbulent-boundary-layer—trailing-edge
noise

Laminar-boundary-layer—vortex-shedding
noise

FIGURE 1.20 — Représentation des mécanismes de génération de bruit de couche limite
laminaire (Laminar boundary layer -vortex shedding noise) et de couche limite turbu-
lente ( Turbulent boundary layer trailing-edge noise), tirée de [14].
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Afin d’éviter ce phénomeéne, il est courant de déclencher artificiellement la transition
de la couche limite & I'aide de dispositifs de rugosités appelés tripping, placés le long de
I'envergure du profil. Un tripping 3D en forme de zigzag est généralement utilisé lors
de mesures acoustiques en soufflerie [139]. Une analyse détaillée de l'influence d’une
bande de déclenchement en zigzag peut étre trouvé dans les travaux de [34]. L’état de
couche limite laminaire étant trés peu rencontré lors des phénomeénes de décrochages
statiques et dynamiques, son origine ne sera pas détaillée dans le cadre de cette étude.
Cependant des informations peuvent étre trouvées dans les travaux de Kingan and
Pearse [66] qui présentent un récapitulatif des différentes études menées a ce sujet.
Pour des nombres de Reynolds plus élevés, un bruit de bord de fuite de couche limite
turbulente a été identifié. L’origine de ce bruit provient de la convection des structures
de couche limite turbulente au-dessus du bord de fuite qui rayonne alors les fluctuations
de pression hydrodynamique générées sous forme d’ondes acoustiques. Ce phénoméne
est illustré sur la figure 1.20. Ce mécanisme est caractérisé par un bruit large bande
centré autour d’une fréquence vérifiant f0*/U,, = 0.06 — 0.08, avec U, la vitesse de
I'écoulement amont et 0* I'épaisseur de déplacement de la couche limite [23]. Le bruit
de bord de fuite a suscité beaucoup d’attention dans la littérature depuis la premiere
étude de Powell [102]. Une liste des différentes études peut étre trouvée dans Howe
[58] et une revue compléte sur les expériences, la théorie et la modélisation du bruit de
bord de fuite est exposée dans les travaux de Lee et al. [70].

Enfin d’autres mécanismes de bruit ont été identifiés selon la géométrie du profil : le
bruit de formation de tourbillon marginal et le bruit de détachement de tourbillon
de bord de fuite non profilé, illustrés tout deux sur la figure 1.21. [’étude menée ne
s'intéressant a pas ces phénomeénes, ces deux sources de bruit ne sont pas détaillées.
Cependant des détails peuvent étre trouvés dans les travaux de Brooks et al. [14].

Airfoil blade tip

Blunt trailing edge

(a4
Vortex shedding 72_
Trailing-edge-bluntness—vortex-shedding Tip vortex

noise . ; .
Tip vortex formation noise

FIGURE 1.21 — Représentation des mécanismes de génération de bruit de bord de fuite
non profilé ( Trailing edge bluntess vortex shedding noise) et de tourbillon de bout d’aile
(Tip vortex formation noise), |14].

1.2.2 Etat de I’art sur le bruit de décrochage statique

Le bruit de décrochage statique a été mis en évidence par Paterson et al. [97] lors
de I'étude du bruit d’interaction d’un tourbillon avec un profil NACA0012 dans un
écoulement & un nombre de Reynolds de 2 x 10°. A partir de mesures de pression
acoustique, les auteurs ont observé que l'interaction entre un tourbillon d’extrémité
et un profil placé en aval peut provoquer un décrochage local a la surface du profil
qui induit une augmentation du bruit en champ lointain pour une large bande de
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fréquences comprises entre 250 Hz et 1000 Hz. Cette augmentation de bruit n’a pas
pu étre quantifiée lors de cette expérience en raison de la présence d’un bruit de fond
important provenant de la soufflerie. Toutefois, un phénoméne similaire a été observé
par Fink and Bailey [38] au cours de I’étude de la réduction du bruit des cellules d’avion.
En effectuant des mesures acoustiques en champ lointain autour d’un profil NACA2312
dans un écoulement & un nombre de Reynolds de 10%, les auteurs ont montré que le
phénomeéne de décrochage provoque une augmentation de 10dB du bruit en champ
lointain par rapport au bruit de bord de fuite d’une couche limite turbulente attachée.
Depuis, des études plus récentes consacrées au bruit de décrochage statique ont permis
d’affiner la caractérisation de ce phénoméne acoustique. Les résultats de ces études
sont exposés dans cette section selon deux axes. Premiérement, les caractéristiques
spectrales du bruit de décrochage statique sont présentées. Deuxiémement, un résumé
des connaissances actuelles sur les sources acoustiques du bruit de décrochage statique
est proposé, comprenant l’identification des structures aérodynamiques responsables
des fluctuations de pression et ’étude du mécanisme de génération de bruit est proposé.

1.2.2.1 Caractéristiques spectrales du bruit de décrochage statique

Lors du décrochage statique, différentes étapes aérodynamiques se succédent et condui-
sent a la séparation totale de la couche limite du profil. Cet enchainement de phéno-
ménes physiques propres au type de décrochage (voir Section 1.1.2) engendre la for-
mation d’un sillage de taille et de nature différentes selon I'angle d’attaque & 'origine
d’une variation du bruit percu en champ lointain. En comparant le bruit pergu en
champ lointain pour différentes incidences d’un profil NACA0012 en décrochage dans
un écoulement & un nombre de Reynolds de 3 x 10°, Suzuki et al. [122] ont mis en
évidence que selon I'état de séparation de la couche limite au-dela de 'angle de décro-
chage, la pression acoustique mesurée en champ lointain posséde des caractéristiques
spectrales différentes. Proche de 'angle de décrochage statique, le bruit de décrochage
est caractérisé par un signal large bande de forte amplitude possédant un léger pic spec-
tral pour un nombre de Strouhal S; = fc/U,, = 0.44. A mesure que 'angle d’attaque
augmente, 'amplitude du bruit large bande diminue et le pic spectral se déplace vers de
plus hautes fréquences autour d’un nombre de Strouhal St = 0.63. Ce comportement
peut étre observé sur la figure 1.22 en comparant les densités spectrales de puissance
de la pression acoustique pour les incidences de 11.6°, 14.4° et 15.6°.

0 St=0.44 (65Hz)

St=0.63 (125Hz)

11.6deg
M&R

Background

0.1 1 10 100

Dimensionless Frequency St [-]

FIGURE 1.22 — Comparaison des spectres de bruit en champ lointain pour un profil
NACA0012 dans un écoulement & un nombre de Reynolds de Re= 3 x 10° & différentes
incidences, [122]
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Suzuki et al. [122| révélent que 'apparition du pic spectral & haute incidence provient
d’une modification de la séparation de la couche limite du profil qui passe d’un état de
type "décrochage léger", correspondant a la présence d’'une longue bulle de séparation
laminaire sur la paroi du profil, & un état de type "décrochage profond" correspondant
au décollement total de la couche limite du profil.

Des variations similaires du bruit de décrochage statique en fonction de l'incidence
sont observées par Moreau et al. [88] lors de leur étude sur le bruit propre d'un profil
d’aile & proximité et en condition de décrochage. Par comparaison des spectres de
pression acoustique mesurée en champ lointain pour différentes inclinaisons d’un profil
NACAO0012 dans un écoulement a un nombre de Reynolds basé sur la corde de 1.5x 105,
les auteurs ont mis en évidence que le bruit généré lors du décrochage statique est
caractérisé par deux comportements distincts. En couplant leurs observations a celles
de Suzuki et al. [122], les auteurs ont alors défini deux régimes de bruit de décrochage
statique : le bruit de décrochage léger (light stall noise) et le bruit de décrochage
profond (deep stall noise). Le régime de bruit de décrochage léger est observé pour des
incidences proches de I'angle de décrochage statique et décrit comme un bruit large
bande comprenant deux bosses pour des fréquences comprises entre 160 Hz et 400 Hz
correspondant respectivement & des nombres de Strouhal de St = 0.43 et St = 1. Ainsi
une légere différence peut étre observée entre le régime de bruit de décrochage léger
identifi¢ par Suzuki et al. [122] et défini par Moreau et al. [88] avec la présence d’une
seconde bosse large bande supplémentaire pour des fréquences supérieures autour de
St = 1. Lorsque 'angle d’attaque augmente et dépasse largement I'angle de décrochage
statique, un second régime acoustique de bruit de décrochage est identifié. Ce bruit de
décrochage profond est caractérisé par une diminution de 'amplitude du bruit a large
bande et par I'apparition d’un pic spectral & bande étroite autour de 100 Hz, soit St =
0.27, dont 'amplitude est supérieure d’environ 10dB & celle du bruit de décrochage
léger. Les signatures spectrales de ces deux régimes acoustiques sont exposées sur la
figure 1.23 qui représente les densités spectrales de puissance de la pression acoustique
enregistrée par microphone en champ lointain.
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FIGURE 1.23 — Comparaison des spectres de bruit mesurés en champ lointain pour un
profil NACA0012 dans un écoulement & un nombre de Reynolds de 1.5 x 10°, [88].
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Cependant, par manque d’information aérodynamique permettant de décrire I'état de
la couche limite, les auteurs n’ont pas pu associer ces régimes acoustiques a des carac-
téristiques spécifiques de séparation de la couche limite. Les définitions proposées sont
donc des définitions purement acoustiques. Ces deux bruits de décrochage ont égale-
ment été observés par Laratro et al. [68] lors de ’étude du rayonnement du bruit propre
d’un profil en décrochage. En réalisant des mesures acoustiques en champ lointain avec
des réseaux de microphones pour différents profils aérodynamiques dans un écoulement
a un nombre de Reynolds de 9,6 x 10%, les auteurs ont de plus mis en évidence que
pour un tel écoulement, ’épaisseur du profil n’a pas d’influence significative sur les
caractéristiques de ces deux régimes acoustiques. Toutefois, une légére différence est
observée pour le bruit de décrochage léger entre les profils NACA0012 et NACA0021
caractérisées par des épaisseurs relatives de 12% et 21% de la longueur de la corde
respectivement, l'intensité du bruit de décrochage léger du NACAQ012 entre 400 Hz et
700 Hz étant légérement plus élevée. Ainsi, en comparant les résultats exposés par ces
différents travaux, il apparait que le nombre de Reynolds ne semble pas modifier les
caractéristiques des régimes de bruit de décrochage statique. Cependant, il est impor-
tant de noter que ces études se sont concentrées sur une plage limitée de nombres de
Reynolds, en étudiant essentiellement le profil NACA(0012 mince et symétrique. Ainsi,
afin d’appréhender le bruit de décrochage généré par un profil épais et cambré similaire
a la géométrie des pales d’éoliennes, il est nécessaire d’identifier les sources a l'origine
de ces régimes acoustiques de bruit de décrochage statique.

1.2.2.2 Sources acoustiques du bruit de décrochage statique

Afin de caractériser les sources acoustiques d’un bruit d’origine aérodynamique, deux
aspects sont considérés : 'origine des fluctuations de pression hydrodynamique ainsi
que le mécanisme de génération de bruit qui définit la nature dipolaire ou quadripo-
laire de la source. Plusieurs études ont essayé d’identifier le mécanisme de génération
du bruit de décrochage léger. Laratro et al. [68] ont identifié la nature de la source
acoustique du bruit de décrochage léger pour une plaque plane, un NACA0012 et un
NACAOQ0021 en étudiant la variation de la directivité du bruit en champ lointain en fonc-
tion de I'angle d’attaque. Pour ces trois corps en écoulement, les auteurs ont observé
que Papparition du bruit de décrochage léger est accompagnée d’une modification de la
directivité acoustique sous la forme d'un dipoéle convexe, voir figure 1.24. Cependant,
en condition de décrochage profond, la nature de la source acoustique n’a pas pu étre
identifiée en raison du bruit élevé du jet de la soufflerie.

Il est toutefois essentiel de noter que bien que les termes quadrupolaires sont généra-
lement négligeables & de faibles nombres de Mach, cette hypothéses n’est plus valable
pour des écoulement caractérisée par des nombres de Mach élevés, comme 1’'ont démon-
tré Turner and Kim [131] par simulation de I'analogie de Ffowcs Williams et Hawkings
pour un profil NACAO0012. En effet, les auteurs ont mis en évidence que la contribution
des termes quadripolaires est loin d’étre négligeable pour des écoulements caractéri-
sés par des nombres de Mach proches de 0.3 — 0.4. La nature dipolaire de la source
acoustique identifiée pour des angles d’attaques modérés a bas nombre de Mach met en
évidence que le bruit de décrochage léger est généré par le rayonnement de fluctuations
de pression hydrodynamique par le profil. La zone du profil rayonnant les fluctuations
de pression a été précisée par Paterson et al. [97] a partir de calculs de corrélation croi-
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FIGURE 1.24 — Directivité acoustique mesurée pour un profil NACA(0012, un profil
NACAO0021 et une plaque plane (notée FP) dans un écoulement & un nombre de Rey-
nolds de 9.6 x 10*. La ligne de corde est représentée par la ligne continue sur les figures,
[68].

sée entre des mesures de pression pariétale et des mesures de pression acoustique en
champ lointain. En comparant les décalages de la fonction de corrélation croisée entre
différentes prises de pression le long de la corde du profil, les auteurs ont observé que
pour des incidences proches de I’angle de décrochage statique, le bruit de décrochage
léger provient du rayonnement de fluctuations de pression pariétale par les 30 derniers
pourcents de la corde du profil. Une région de rayonnement similaire a également été
identifiée par Mayer et al. |78 par comparaison de cartes de formation de voies ("beam-
forming") obtenues par un réseau de 73 microphones pour différents angles d’attaque
proches du décrochage pour un profil NACA0012 dans un écoulement caractérisé par
un nombre de Reynolds de 3.6 x 10°. Enfin, lors de I’étude des mécanismes de génération
de bruit propre d’un profil NACA65(12)10 a proximité des conditions de décrochage
dans un écoulement & un nombre de Reynolds de 2.4 x 10°, il a été mis en évidence par
Lacagnina et al. [67] que la géométrie du profil ne semble pas modifier cette zone de
rayonnement. Par analyse de corrélations croisées entre la pression pariétale mesurée
pres du bord de fuite et la pression acoustique en champ lointain pour différents angles
d’attaque proche de ’angle de décrochage statique, les auteurs ont constaté que la co-
hérence n’était maximale que pour certaines des fréquences percues en champ lointain,
suggérant ainsi que le bord de fuite n’est pas la seule source de bruit de décrochage
léger et que la zone de rayonnement s’étend plus en amont le long de la corde du profil.
Ainsi, bien que le mécanisme de génération du bruit soit relativement bien compris
pour le régime acoustique de décrochage léger, il existe actuellement un manque im-
portant d’informations sur le bruit de décrochage profond. De plus, la provenance des
fluctuations de pression hydrodynamique a l'origine des bruits de décrochage léger et
profond n’est pas encore bien définie.

A partir de calculs d’auto-corrélation de pression pariétale mesurée le long de la corde
d’un profil aérodynamique pour différentes incidences, Mayer et al. [78] ont mis en
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évidence le lien entre les fluctuations de pression hydrodynamique percues par le profil
et les structures cohérentes de grande échelle présentes dans le sillage turbulent du
profil en décrochage. En effet, lors du décrochage, les auteurs ont observé que l'inter-
valle de temps pour lequel le coefficient d’auto-corrélation est maximal augmente de
maniére significative, indiquant que les fluctuations de pression pariétale a la surface
du profil décroché proviennent des structures aérodynamiques présentes dans le sillage,
voir figure 1.25. De plus, le comportement identique du coefficient d’auto-corrélation
le long de la corde du profil a révélé que les structures de grande échelle a I'origine des
fluctuations de pression pariétale sont générées sur une grande partie du profil sans
évoluer ou changer de taille de maniére significative. Ces structures n’ont pas pu étre
identifiées dans cette étude en raison du manque de mesures aérodynamiques dans le
sillage du profil.

04 05 06 0.7 0.8 0.9 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9
z/e[-] x/e[-]

(a) (b)

04 0.5 0.6 0.7 08 0.9
z/e |-

(c)

FIGURE 1.25 — Evolution spatiale du coefficient d’auto-corrélation de pression surfa-
cique autour d’un profil NACA0012 dans un écoulement caractérisé par un nombre de
Reynolds de 3.6 x 10° pour a = 0° a), @ = 9° b) et a = 12° pour un bord de fuite
placé en x/c = 1, a partir de [78].

Cependant, de nombreuses hypothéses ont été émises dans la littérature sur l'iden-
tité des structures aérodynamiques a l'origine des fluctuations de pression pariétales
associées aux bruits de décrochage léger et profond. Par exemple, Laratro et al. [68]
proposent une hypothése selon laquelle le bruit de décrochage profond se produirait
lorsque la couche limite est entiérement décollée du profil et proviendrait alors du déta-
chement et du passage proche du bord de fuite du profil de structures tourbillonnaires
de grande échelle. Cette hypothése est également émise par Moreau et al. [88] qui
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parlent d’instabilités de couche de cisaillement et/ou de détachement de tourbillon de
grande échelle. Dans ce contexte, Laratro et al. [68] interprétent le bruit de décrochage
léger comme un régime acoustique transitoire, obtenu lors d’un état intermédiaire de
séparation de la couche limite.

De réelles informations sur ces structures ont pu étre apportées par Lacagnina et al.
[67] qui ont proposé les premiéres mesures de champ de vitesse dans le sillage d’un profil
aérodynamique dans le cadre de I’étude du bruit de décrochage statique. Les structures
aérodynamiques responsables du bruit de décrochage léger ont ainsi pu étre identifiées
a partir de mesures de vélocimétrie par images de particules (PIV) combinées a des
mesures simultanées de pression pariétale et de fil chaud au bord de fuite du profil.
En calculant la cohérence entre la vitesse de I’écoulement dans le sillage du profil et la
pression pariétale au bord de fuite, les auteurs ont mis en évidence 'existence d’une
relation de cause a effet entre ces deux grandeurs pour trois gammes de fréquences dis-
tinctes. L’analyse des champs PIV par décomposition en modes dynamiques (DMD)
a permis d’observer les structures associées a ces gammes de fréquences. Trois phéno-
ménes aérodynamiques ont alors été identifiés. Aux trés basses fréquences autour de
15 Hz, les auteurs ont détecté un phénomeéne de battement de la couche de cisaille-
ment, aux basses fréquences autour de 150 Hz, les champs de vitesse des modes DMD
ont révélé la présence d’un phénomeéne d’enroulement de la couche de cisaillement sous
la forme d’un tourbillon de grande taille le long de 'envergure du profil. Enfin, pour
la gamme de fréquences la plus élevée, autour de 1000 Hz, une instabilité de la couche
de cisaillement de type Kelvin-Helmholtz a été observée. La figure 1.26 propose une
représentation schématique de ces phénomeénes.

Coherent structures in shear layer Shear layer instabilities

hydredynam c-\i;/ \
= N\
W

FIGURE 1.26 — Représentation des différents mécanismes de génération de bruit lors
du décrochage statique d’un profil, [67].

Cette étude a considérablement accru la connaissance des mécanismes sous-jacents au
bruit de décrochage, malheureusement les résultats proposés sont limités au régime de
bruit de décrochage léger pour un profil aérodynamique caractérisé par un décrochage
du bord d’attaque différent du décrochage du bord de fuite généralement rencontré sur
les profils aérodynamiques épais et cambrés des pales d’éoliennes (voir Section 1.1.2.1).
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Une seconde limite importante de cette étude est que les mesures du champ de vitesse
par PIV et I'estimation du bruit acoustique en champ lointain ne sont pas effectuées
simultanément ce qui empéche d’établir clairement les liens existants entre les struc-
tures aérodynamiques identifiées et le son rayonné. Enfin, le roéle de la cohérence de ces
structures dans le bruit généré est discuté par Turner and Kim [130] lors de 'analyse
de simulations numériques directes haute-fidélité pour un profil NACA0012 dans un
écoulement & nombre de Reynolds 5 x 10%. En effet, les auteurs observent que pendant
le décrochage, 'intensité de la source acoustique prés du bord de fuite est fortement
réduite et que 'augmentation du bruit en champ lointain provient en réalité de la forte
cohérence des structures qui assure un rayonnement acoustique tres efficace.

Les précédentes études portées sur le bruit de décrochage statique ont permis
d’identifier deux régimes acoustiques, 'un proche des conditions de décrochage :
le bruit de décrochage léger, et I'autre se produisant pour des angles d’attaque
beaucoup plus élevés : le bruit de décrochage profond. Pour le premier, les mé-
canismes de génération du bruit et notamment le lien avec les structures aéro-
dynamiques impliquées ont été étudiés pour des profils minces et symétriques.
Pour le second, l'origine et le mécanisme de génération de bruit restent encore
peu compris.

1.2.3 Etat de I’art sur le bruit de décrochage dynamique

En condition dynamique, le profil est soumis & une variation continue de son inci-
dence qui engendre des modifications des caractéristiques aéroacoustiques de ’écou-
lement au cours du mouvement. En effet, lors de l'oscillation, la couche limite située
du coté extrados du profil admet plusieurs phases aérodynamiques, durant lesquelles
I'écoulement peut étre attaché, partiellement séparé ou totalement détaché (voir sec-
tion 1.1.3.1), qui possédent chacune des caractéristiques aéroacoustiques spécifiques.
Comme présenté précédemment un mouvement sinusoidal d’incidence moyenne a;; et
d’amplitude a4 gouverné par une fréquence fy tel que : a(t) = aps + avq sin(27 fot) est
couramment utilisé dans la littérature. Ainsi, la mise en mouvement du profil introduit
de nouveaux paramétres a considérer tels que I'angle d’incidence moyenne, ’amplitude
et la fréquence d’oscillation. Il est rappelé qu’une valeur limite de la fréquence d’oscil-
lation différenciant les comportements aérodynamiques quasi-statique et dynamique a
été établie dans la littérature. Deux valeurs limites ont été définies. Corke and Thomas
[24] identifient une fréquence réduite critique de k& = 0.05, tandis que Sheng et al. [114]
déterminent une fréquence réduite limite de k* = 0.01. Dans la suite de cette section,
la fréquence d’oscillation est adimensionnée avec 'expression de Corke and Thomas
[24] afin de bien différencier I'effet que peuvent avoir 'amplitude et la fréquence d’os-
cillation sur le bruit de décrochage dynamique.

Lors de I’étude expérimentale du bruit de décrochage dynamique d’un profil NACA0012
dans un écoulement a& un nombre de Reynolds de 2.1 x 10°, Raus et al. [106] ont mis
en évidence que le bruit généré lors d’une période d’oscillation se caractérise par une

37



Chapitre 1 | Concepts fondamentaux et revue bibliographique

modulation d’amplitude aux basses fréquences. Cette étude expérimentale a été menée
par ’équipe de recherche qui m’a accueillie pour la réalisation de ma thése. Les mesures
expérimentales effectuées au cours de ma thése seront ainsi réalisées dans des conditions
expérimentales identiques.

Quasi-statique Dynamique
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FIGURE 1.27 — Moyenne de phase de Apaspr, = OASPL—0OASP Lgtatigue,a—oe €t du co-
efficient de portance en fonction de 'angle d’attaque géométrique pour des mouvements
oscillatoires a(t) = 15°+7°sin(27 fot) en haut (a,b,c,d,e,f) et a(t) = 15°+15° sin(27 fot)
en bas (g,h,i,d,e,f) pour différentes fréquences d’oscillation, & partir de la figure 9 de
Raus et al. [106].
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En étudiant le niveau de pression acoustique global (OASPL) moyenné en phase, pour
un profil soumis & des oscillations sinusoidales autour de son centre pour deux ampli-
tudes d’oscillation ay = 7° et ay = 15°, une incidence moyenne o, = 15° et différentes
fréquences réduites d’oscillation comprises entre £ = 0.01 et £ = 0.05, les auteurs ont
détaillé I’évolution de I'amplitude du bruit en fonction de ’angle d’attaque. Une com-
paraison entre 'OASPL et le coefficient de portance, estimé & partir de mesures de
pression pariétale, en condition statique et dynamique a alors été exposée. Cette com-
paraison, présentée sur la figure 1.27, a permis d’identifier un enchainement de différents
événements caractéristiques du bruit de décrochage dynamique, commun aux diverses
fréquences d’oscillation étudiées. Pour les différents régimes d’écoulement, les auteurs
ont observé une augmentation de 10dB de POASPL lorsque 'angle d’attaque atteint
la valeur de I’angle de décrochage dynamique, comme illustré par les événements (2) et
) sur la figure 1.27. Cette augmentation de bruit en champ lointain est suivie d’une
diminution de 'OASPL lorsque la couche limite est totalement séparée du profil, entre
les événements (3) et (4). Lors de la phase descendante de l'oscillation, il a été observé
que 'OASPL augmente jusqu’au rattachement de I’écoulement au profil qui provoque
une diminution rapide du niveau de bruit mise en évidence par les événements (5) et
®) sur la figure 1.27. De plus, en comparant les angles d’augmentation initiale et de
diminution finale de 'OASPL au cours de 'oscillation, Raus et al. ont mis en évidence
que I’hystérésis habituellement observée sur les courbes de portance en condition dy-
namique est également présente dans les caractéristiques acoustique de I’écoulement.
Les auteurs ont également remarqué que ’hystérésis s’élargit a mesure que la fréquence
d’oscillation augmente comme il peut étre observé en comparant les figures 1.27.g) et
1.27.1).

En comparant les résultats de cette analyse pour les différentes valeurs d’amplitude
et de fréquence d’oscillation, les auteurs ont révélé que 'amplitude et la fréquence
d’oscillation du profil ont un effet sur 'amplitude et la durée du bruit de décrochage
dynamique. Pour des régimes quasi-statiques caractérisés par des fréquences réduites
d’oscillation £ < 0.05, la variation d’amplitude ne modifie pas grandement le bruit
percu en champ lointain. Cependant, en régime dynamique, pour des fréquences ré-
duites d’oscillation £ > 0.05, 'augmentation de ’amplitude du mouvement engendre
des modifications & la fois sur les courbes d’OASPL et sur les courbes de portance.
Cette tendance a également été remarquée par Mayer et al. |79] lors de I'étude du bruit
de décrochage dynamique d’un profil NACA0012 dans un écoulement & un nombre de
Reynolds de 4.2 x 10° pour une fréquence réduite d’oscillation k = 0.094. Mayer et
al. ont alors émis I’hypothése que ce comportement pouvait étre expliqué par l'aug-
mentation de 'hystérésis de portance avec 'amplitude et la fréquence du mouvement
oscillatoire, qui engendrerait alors le développement d’instabilités hydrodynamiques
plus prononcées. Cependant, il est important de noter que les spectres acoustiques pré-
sentés dans cette étude reflétent les moyennes temporelles des densités spectrales de
puissance du bruit en champ lointain au cours d’une oscillation. Ainsi, il est fortement
probable que les caractéristiques temporaires spécifiques de certaines phases du cycle
de décrochage soient éliminées lors du calcul de moyenne temporelle. De plus, il est a
souligner que ces résultats proviennent de mesures expérimentales effectuées dans une
chambre anéchoique possédant une fréquence de coupure de 160 Hz. Par conséquent,
aucune information acoustique n’est mesurée pour des fréquences inférieures a cette va-

39



Chapitre 1 | Concepts fondamentaux et revue bibliographique

leur limite. Enfin, il a été observé par Manela |77] que selon la fréquence d’oscillation,
I’élasticité de 'aile peut entrainer une amplification ou une diminution du bruit émis.
En effet, en effectuant une étude analytique du champ acoustique d’un profil élastique
mince par application de analogie de Powell-Howe [59], les auteurs ont mis en évidence
que pour une fréquence d’oscillation proche de la fréquence propre du systéme, 1’élas-
ticité amplifie 'amplitude du mouvement du profil et ainsi le niveau du bruit généré.
Au contraire, pour des fréquences éloignées de cette fréquence propre, ’élasticité de la
structure absorbe I'énergie cinétique du systéme et réduit le rayonnement acoustique.
La rigidité de l’aile étudiée est donc un paramétre supplémentaire a considérer dans
I’étude du bruit de décrochage dynamique.

Ainsi, le bruit généré par un profil en mouvement de tangage au cours d’une oscilla-
tion est caractérisé par une modulation de I'amplitude du signal acoustique aux basses
fréquences. Les études menées jusqu’a présent ont mis en lumiére que cette modula-
tion peut étre influencée par divers paramétres de I’écoulement tels que I'amplitude,
I'incidence moyenne, la fréquence du mouvement oscillatoire ainsi que le nombre de
Reynolds de I’écoulement et 1’élasticité du profil. La littérature expose des résultats
divergents en fonction de la combinaison de ces paramétres. Cependant, il existe un
consensus selon lequel au-dela d’une fréquence d’oscillation critique, proche de la limite
de Corke and Thomas [24], Peffet de ces paramétres sur le bruit per¢u en champ lointain
est amplifié, suggérant que les caractéristiques distinctives des régimes aérodynamiques
quasi-statique et dynamique influencent la génération de bruit. Il est toutefois intéres-
sant de noter qu’aucune recherche n’a encore exploré 'impact de la géométrie du profil
sur le bruit per¢u en mouvement de tangage, bien que son implication dans la géné-
ration du bruit de décrochage statique suggére qu’il mérite une attention particuliére.
De plus, les études présentées étudient des spectrogrammes moyennés sur la durée de
Poscillation qui ne permettent pas d’identifier clairement les caractéristiques acous-
tiques des bruits associés aux différentes phases du cycle. Ainsi, afin de définir plus
précisément le bruit de décrochage dynamique, 1’étude bibliographique présentée dans
cette section propose d’analyser plus en détail les caractéristiques spectrales propres
au bruit de décrochage dynamique. Dans un second temps, I'identification des sources
acoustiques a l'origine du bruit de décrochage dynamique sera également discutée.

1.2.3.1 Caractéristiques spectrales du bruit de décrochage dynamique

Lors de leur étude sur le bruit de décrochage dynamique d'un profil NACA0012 dans
un écoulement & un nombre de Reynolds de 2.1 x 10°, Raus et al. [106] ont également
effectué une analyse fréquentielle du bruit percu en champ lointain. En analysant des
spectrogrammes représentant ’évolution temps-fréquence du bruit généré au cours des
oscillations, les auteurs ont révélé que le contenu fréquentiel du bruit généré pendant
la phase de décrochage n’est pas uniforme. En effet, au début du décrochage et au ré-
attachement de I’écoulement, les auteurs ont identifié une région de haute énergie pour
des fréquences allant jusqu’a 1000 Hz alors que la contribution de la partie restante de
la phase de décrochage est limitée & des fréquences inférieures & 1000 Hz, voir figure
1.28 représentant le spectrogramme pour un mouvement d’amplitude ay = 7°, une
incidence moyenne «); = 15° et une fréquence fy = 1.33 Hz. Plus précisément, entre le
début du décrochage et le ré-attachement de la couche limite, les auteurs ont observé
une concentration de I’énergie acoustique au sein d’un pic spectral autour de 140 Hz.
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FIGURE 1.28 — Spectrogramme des fluctuations de pression acoustique mesurées en
champ loitain pour ay; = 15°, ay = 7° et £ = 0.02. La distorsion visible de I’évolution
de I'angle d’attaque au cours du temps a été identifiée comme peu impactante sur le
comportement acoustique identifiées lors des oscillations par les auteurs. Cette figure
est une adaptation de la figure 5 de Raus et al. [106]

A mesure que 'angle d’attaque augmente, il a été remarqué que la fréquence centrale du
pic diminue jusqu’a atteindre un plateau autour de 95 Hz pour l'incidence maximale de
loscillation. Cette fréquence augmente ensuite avec la diminution de ’angle d’attaque
et atteint une valeur maximale de 145 Hz juste avant ’émission du bruit large bande
lors du ré-attachement de la couche limite. En calculant le nombre de Strouhal projeté
associé a ces fréquences, les auteurs ont mis en évidence que cette région de forte énergie
acoustique a basses fréquences est caractérisée par un nombre de Strouhal constant
St = 0.22, similaire au nombre de Strouhal caractéristique du bruit de décrochage
profond en condition statique. Raus et al. ont ainsi démontré que le bruit de décrochage
dynamique est caractérisé par la présence de deux régimes acoustiques distincts qui
conférent une symétrie au contenu fréquentiel de la pression acoustique mesurée en
champ lointain. Les caractéristiques de ces régimes sont détaillées sur la figure 1.29
qui présente les densités spectrales de puissance de la pression acoustique mesurée
pour ap; = 15°, ay = 7° et fo = 0.66 Hz. En analysant la densité spectrale de plusieurs
angles d’attaque instantanés, les auteurs ont mis en évidence que suite a l’augmentation
du bruit entre 400 Hz et 2000 Hz & faible incidence, un premier régime acoustique
apparait pour une incidence instantannée de o = 18.45°. Ce régime identifié comme le
régime de bruit de décrochage léger est caractérisé par une forte augmentation du signal
acoustique sur une large bande de fréquences comprises entre 70 Hz et 700 Hz. Suite a
I’augmentation de I'incidence jusqu’a ’angle d’attaque maximal de o = 22°, un second
régime acoustique identifié comme le régime de bruit de décrochage profond est percu.
Ce régime se distingue par une réduction globale du bruit a large bande et la présence
d’un pic spectral autour de 125 Hz correspondant au nombre de Strouhal St = 0.22
identifi¢ précédemment. Enfin lors de la redescente de 'incidence pour a = 13.9°, le
régime de bruit de décrochage léger réapparait. Il est intéressant de remarquer que ce
second régime de bruit de décrochage léger posséde un niveau légérement plus faible
que le régime de bruit de décrochage léger atteint lors de la phase ascendante de
loscillation. En confrontant ces observations pour différentes fréquences d’oscillation,
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les auteurs ont révélé que cette différence entre les régimes de bruit de décrochage léger
ascendant et descendant s’agrandit a mesure que la fréquence d’oscillation augmente
comme illustré par la figure 1.29. Pour la fréquence d’oscillation la plus basse, une
différence de moins de 3dB est identifiée sur toute la gamme de fréquence acoustique
entre le bruit généré lors de la montée et de la descente, contre une différence de 6 dB
pour la fréquence d’oscillation la plus élevée. De plus, les auteurs ont observé que cette
différence entraine une disparition de la symétrie du spectre a mesure que la fréquence
d’oscillation augmente. A l'inverse, aucune influence de 'augmentation de 'amplitude
d’oscillation sur ces régimes de bruit de décrochage dynamique n’a été identifiée pour
la gamme de paramétres analysée.
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FIGURE 1.29 — Densité spectrale de puissance des fluctuations de la pression acoustique
mesurées en champ lointain et moyennées en phase, avec soustraction du bruit de fond
pour différents angle d’attaque instantanés pour une oscillation d’incidence moyenne
ap = 15°, une amplitude acy = 7° et des fréquences réduites d’oscillation £ = 0.01 (a),
k = 0.02 (b) et £ = 0.05 (c). Cette figure est adaptée de la figure 12 de Raus et al.
[106]. Les fleches pointant vers le haut indiquent le mouvement de montée de laile
tandis que les fléches pointant vers le bas indiquent le mouvement de descente de 'aile.

Ainsi lors de l'oscillation du profil NACA0012, des régimes de bruit similaires aux
régimes de bruit de décrochage léger et profond identifiés en condition statique sont re-
trouvés pour la gamme de paramétres d’écoulement étudiée en condition quasi-statique
et dynamique. Bien que la répétabilité de ces régimes acoustiques en fonction de la géo-

42



Chapitre 1 | Concepts fondamentaux et revue bibliographique

métrie du profil et du nombre de Reynolds ait été vérifiée en condition statique, aucune
étude similaire n’a actuellement été effectuée en condition dynamique pour d’autres
jeux de paramétres. La présence de ces deux régimes acoustiques lors du décrochage
dynamique ne peut donc pas étre généralisée a tous les écoulements autour de profil
en mouvement de tangage.

1.2.3.2 Sources acoustiques du bruit de décrochage dynamique

Au cours des différentes études menées dans la littérature, la nature de la source acous-
tique du bruit de décrochage dynamique n’a pas été clairement identifiée. En effet,
aucun travail antérieur n’a examiné la directivité du bruit, qui permettrait de déter-
miner si le bruit généré pendant le décrochage dynamique est de nature dipolaire ou
quadripolaire. Néanmoins, plusieurs recherches ont mis en évidence que les fluctuations
de pression pariétale percues par la surface du profil lors de 'oscillation possédent un
comportement en phase avec les variations acoustiques. Cette observation laisse ainsi
supposer la présence d’un terme acoustique de nature dipolaire, provenant du rayonne-
ment par le profil des fluctuations de pression hydrodynamiques. En effet, lors de leur
étude sur le bruit de décrochage dynamique d’un profil NACA0012 dans un écoulement
a un nombre de Reynolds de 4.2 x 10°, Mayer et al. [79] ont identifié que les fluctuations
de pression pariétale mesurée en x/c = 0.9 admettent un comportement périodique, en
phase avec les variations d’incidence, pour des fréquences inférieures & 100 Hz. Sur les
spectrogrammes représentant ’évolution spatio-temporelle des fluctuations de pression
pariétale pour une incidence moyenne oy, = 6°, une amplitude d’oscillation ay = 15°
et deux fréquences réduites £ = 0.024 et £ = 0.094, une zone de forte énergie est
identifiée lors de la phase de décrochage, voir la figure 1.30a).
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FIGURE 1.30 — Comparaison des spectrogrammes des fluctuations de pression pariétale
mesurée en z/c = 0.9 pour un mouvement d’oscillation ay; = 15° et ay = 6° et deux
fréquences réduites k = 0.024 (a) ainsi que £ = 0.094 (b), exposée par Mayer et al.
[79].

En comparant les spectres obtenus pour les différentes fréquences d’oscillation, les
auteurs ont révélé que la durée relative d’apparition de cette zone de forte énergie aug-

mente en raison de 'augmentation de I’hystérésis. Ce comportement périodique des
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fluctuations de pression pariétale a également été observé par Raus et al. [106] lors de
I’étude expérimentale du bruit de décrochage dynamique d’un profil NACA0012 dans
un écoulement & un nombre de Reynolds de 2.1 x 10°. En effectuant des moyennes en
phase des fluctuations de pression mesurées en x/c = 0.92, les auteurs ont identifié les
caractéristiques fréquentielles des fluctuations de pression pariétales lors du décrochage
dynamique. Raus et al. ont ainsi révélé que les fluctuations de pression hydrodynamique
percgues proche du bord de fuite par le profil lors du décrochage dynamique sont caracté-
risées par la présence de deux zones large bande caractérisées par des fréquences allant
jusqu’a 1000 Hz, au début du décrochage et avant le ré-attachement de I’écoulement,
ainsi qu’'une zone de pic spectral autour de 140 Hz durant la phase de décrochage. Ces
caractéristiques, similaires a celles identifiées dans le bruit percu en champ lointain,
sont illustrées sur la figure 1.31 représentant les spectrogrammes moyennés en phase
des fluctuations de pression de surface (a, b, ¢) a x/c = 0.92 et (d, e, f) de la pression
acoustique pour différentes fréquences d’oscillation.
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FIGURE 1.31 — Spectrogrammes moyennés en phase des fluctuations de pression de
surface mesurée en z/c = 0.92 (a, b, c¢) et de la pression acoustique mesurée en champ
loitain (d, e, f) d, pour un mouvement oscillatoire «(t) = 154 7sin(27 fot) et différentes
fréquences réduites d’oscillation, exposée par Raus et al. [106]. La ligne horizontale
en pointillés blanc met en évidence I’évolution de la fréquence centrale du bruit de
décrochage profond correspondant & un nombre de Strouhal constant St = 0.22.

En comparant ces fluctuations de pression pariétales avec le bruit percu en champ
lointain, il apparait de plus, pour toutes les fréquences d’oscillation, que les modula-
tions de pression pariétale sont synchronisées avec I'apparition des régimes de bruit
de décrochage dynamique léger et de bruit de décrochage dynamique profond. Ces ob-
servations renforcent I’hypothése selon laquelle le bruit percu en champ lointain lors
du décrochage dynamique provient du rayonnement des fluctuations de pression hy-
drodynamique par le bord de fuite du profil. Cependant, il convient de noter que la
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contribution d’une source quadripolaire ne peut étre exclue actuellement en raison du
manque d’informations sur les structures présentes dans I’écoulement et dépend for-
tement du nombre de Mach de ’écoulement. De plus, cette étude ne présente pas de
mesures de pression complémentaires le long de la corde qui permettraient de déter-
miner plus précisément si le bruit est effectivement émis par le bord de fuite ou par
I’ensemble du profil. Enfin, en effectuant des comparaisons a différentes fréquences,
les auteurs notent que ce phénoméne se manifeste de maniére similaire, tant dans les
régimes quasi-statiques que dynamiques. Néanmoins, un élargissement et une intensi-
fication de la composante basses fréquences au début du décrochage dynamique sont
identifiés lors de 'augmentation de la fréquence d’oscillation.

L’origine de ces fluctuations de pression pariétale ont été identifié par Mayer et al.
[79] en effectuant des calculs de cohérence entre les fluctuations de pression pariétale
mesurées en différents points au bord de fuite le long de 'envergure. En effet, Mayer
et al. ont mis en évidence que les variations de pression surfacique sont générées par
des structures cohérentes de grande échelle présentes dans le champ proche du profil
lors du décrochage dynamique. En calculant le spectrogramme de cohérence entre les
différentes sondes placées le long de I'envergure, les auteurs ont observé que la cohérence
posséde un comportement périodique et atteint des valeurs maximales autour de 40 Hz
lors de la diminution de l'incidence instantanée. Cette forte cohérence suggére alors
que le rayonnement par le bord de fuite est plus efficace lors du début de la phase de
diminution de 'angle d’attaque. De plus, pour tous les espacements entre les sondes,
les fluctuations de pression restent toujours parfaitement en phase, indiquant que des
structures d’écoulement similaires ont engendré les fluctuations de pression le long de
I’envergure. Cette observation est illustrée sur la figure 1.32 qui représente I’évolution
temporelle de la cohérence calculée en e/c = 0.03 pour des fluctuations de pression
mesurées en z/c = 0.93, une incidence moyenne d’oscillation «p; = 10°, une amplitude
ay = 6° et une fréquence réduite £ = 0.024, au cours du mouvement oscillatoire.

1000

[ [Ha]

FIGURE 1.32 — Spectrogramme de la cohérence des fluctuations de pression calculée
proche du bord de fuite en x/c = 0.93 lors d’'un mouvement oscillatoire tel que oy, =
15°, une amplitude a4 = 6° et une fréquence réduite k£ = 0.024. Les fléches indiquent
le décalage de phase pour les régions de forte cohérence. Cette figure est tirée de la
figure 12 de Mayer et al. [79].
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En effectuant cette analyse pour des fréquences réduites d’oscillation supérieures a la
limite de Corke and Thomas [24], les auteurs ont révélé que le décrochage dynamique
peut entrainer 'apparition de structures d’écoulement encore plus importantes que
lors du décrochage quasi-statique. Une cohérence trés élevée entre les fluctuations de
pression en surface au bord de fuite a également suggéré une génération de bruit plus
efficace en régime dynamique par rapport au régime quasi-statique. Siegel et al. [115]
ont essayé d’identifier ces structures aérodynamiques responsables du bruit de décro-
chage dynamique en effectuant des calculs de corrélations croisées entre des mesures
synchronisées de pression acoustique en champ lointain et des mesures de vélocimétrie
par image de particule (PIV) en champ proche pour un profil NACA64 — 618 dans un
écoulement caractérisé par un nombre de Reynols de 8 x 10°. En tracant la moyenne
de phase de la distribution spatiale des maxima de la valeur absolue de la fonction de
corrélation pour différents angles d’attaque instantanés, les auteurs ont observé que les
valeurs maximales de corrélation sont obtenues lors de la phase de séparation partielle
de la couche limite.
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FIGURE 1.33 — Distributions spatiales des maxima de la valeur absolue de la fonction
de corrélation croisée entre la pression acoustique et la vitesse transversale pour six
angles caractéristiques du cycle de décrochage dynamique, exposée dans les travaux de
Siegel et al. [115].

Il est intéressant de noter que lors de la phase de séparation totale de la couche li-
mite pour un angle d’attaque de 28.1°, aucune structure cohérente distincte n’a été
identifiée, comme il peut étre remarqué sur la figure 1.33 représentant les cartes de
corrélation maximale pour six angles d’attaque instantanés représentatifs du cycle de
vie du décrochage dynamique pour une incidence moyenne aj; = 20°, une amplitude
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ays = 8° et une fréquence réduite d’oscillation k£ = 0.12. De plus, durant cette phase
de décrochage, les auteurs ont remarqué une augmentation de la région comprenant
des coefficients de corrélation significatifs pour des valeurs maximales inférieures. Cette
tendance met en évidence la variabilité de la dynamique de I’écoulement instable lors
de la séparation totale de la couche limite selon les différentes oscillations.

Ainsi durant la phase de développement du décrochage, une structure de grande échelle
a été localisée dans le sillage du profil proche du bord de fuite comme illustrée sur les
figures 1.33b) et 1.33c). Afin d’identifier plus précisément cette structure, les auteurs
ont également analysé les champs vectoriels instantanés des coefficients de corrélation
croisée maximum. A partir de cette représentation présentée par la figure 1.34, les
auteurs ont déterminé que cette structure de grande échelle correspond a un lacher
périodique de tourbillons de grande échelle caractéris¢ par I’assemblage de deux struc-
tures tourbillonnaires contrarotatives localisées dans le sillage du profil, proche de son
bord de fuite.

AT
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FIGURE 1.34 — Champs vectoriels instantanés des coefficients de corrélation croisée
maximum pour les angles d’attaque correspondant a la phase de séparation de la couche
limite, tirés de Siegel et al. [115].

De plus, en étudiant I’évolution temporelle de ces coefficients de corrélations, les auteurs
ont mis en évidence que cette structure est convectée en aval de maniére périodique
avec une fréquence de 245 Hz, correspondant & un nombre de Strouhal basé sur la
hauteur de la région de séparation au bord de fuite de St = 0.245. I’aspect et les
conditions d’apparition de cette structure suggérent ainsi que ce tourbillon de grande
échelle correspond au lacher tourbillonnaire de décrochage dynamique. L’implication
du tourbillon de décrochage dyamique dans la génération de bruit de décrochage dyna-
mique a également été discuté par Mayer et al. [79]. En comparant les angles d’attaque
pour lesquels le tourbillon de décrochage dynamique a été identifié & partir de mesures
de portance et l'incidence associée aux modulations des fluctuations de pression pa-
riétale et des niveaux de pression acoustique en champ lointain, les auteurs ont révélé
que le tourbillon de décrochage dynamique constitue la principale source des variations
observées dans la pression de surface et la pression acoustique. Cette origine du bruit de
décrochage dynamique a également été discutée par Raus et al. [106] qui suggérent que
la forte augmentation de 'amplitude spectrale lors de la phase de décrochage peut étre
attribuée au développement et a la convection du tourbillon de décrochage dynamique.
Cependant le lien direct entre les fluctuations de pression pariétale et la modulation
d’amplitude de bruit lors du décrochage dynamique n’a pas été vérifié au cours de
cette étude et des mesures complémentaires seraient nécessaires afin de confirmer cette
hypothése.

47



Chapitre 1 | Concepts fondamentaux et revue bibliographique

Ainsi les différentes études suggérent que le bruit de décrochage dynamique pourrait
en grande partie résulter du bruit dipolaire émis par le rayonnement depuis le bord de
fuite du profil des fluctuations de pression hydrodynamique générées par le lacher tour-
billonnaire de décrochage dynamique lors de la phase de séparation de la couche limite.
Cependant le lien direct entre les fluctuations de pression pariétale et les variations
acoustiques en champ lointain n’a pas été établi. Cette relation pourrait étre éclaircie
en menant des analyses de corrélation entre des mesures synchronisées de pression pa-
riétale et de pression acoustique en champ lointain. De plus aucune étude n’a permis
de distinguer clairement les sources acoustiques associées au bruit de décrochage dyna-
mique léger et celles liées au bruit de décrochage dynamique profond. Enfin, il convient
de noter que le nombre d’études disponibles & ce jour est limité, ce qui ne permet pas
de réaliser de comparaisons précises afin d’identifier les effets des différents paramétres
d’écoulement sur les structures responsables du bruit de décrochage dynamique. No-
tamment, malgré examen d’un autre profil que le NACA0012 par Siegel et al. [115],
la plupart des études se focalisent sur ce dernier, ce qui limite notre capacité & établir
de maniére précise I'impact de la géométrie du profil sur les sources acoustiques liées
au bruit de décrochage dynamique.

Tout comme le phénoméne aérodynamique de décrochage dynamique, le bruit
de décrochage dynamique est influencé par un grand nombre de parameétres ce
qui complexifie grandement son étude. Les précédentes études sur le bruit de
décrochage dynamique ont permis de mettre en évidence la présence de régimes
acoustiques similaires aux régimes de bruit de décrochage léger et profond iden-
tifiés en condition statique pour des profils minces et symétriques en régime
quasi-statique. Les mécanismes de génération de bruit a l'origine de ces deux
régimes acoustiques n’ont pas été clairement identifiés. Cependant, un lien a été
établi entre la pression hydrodynamique percue a la surface du profil et les fluc-
tuations acoustiques mesurées en champ lointain laissant supposer que le bruit de
décrochage dynamique serait de nature dipolaire et fortement lié a I'apparition
et la convection du tourbillon de décrochage dynamique.
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Conclusion du chapitre

Au cours de ce chapitre il a été rappelé que les phénoménes de décrochage sta-
tique et dynamique font intervenir différents types d’instabilités conduisant a
la formation et la convection de multiples structures aérodynamiques pouvant
étre a l'origine de bruit. Il a également été mis en évidence que jusqu’a présent
les études présentées dans la littérature se sont principalement concentrées sur
I’analyse spectrale de ces bruits de décrochage statique et dynamique délaissant
quelque peu l'identification des structures a leur origine. En effet, le bilan effec-
tué des connaissances actuelles sur le bruit de décrochage a révélé un manque
de corrélation claire entre les caractéristiques de I’écoulement autour d’un profil
en décrochage et les caractéristiques acoustiques du bruit émis. Cette absence de
corrélation peut étre en partie expliquée par les limites des techniques expérimen-
tales qui ne permettaient pas jusqu’a présent de réaliser des mesures simultanées
d’acoustique et d’aérodynamique couvrant la totalité du sillage généré par le pro-
fil en décrochage. Le développement de la vélocimétrie par image de particules
a alors permis des avancées significatives dans l'identification de structures no-
tamment pour le bruit de décrochage statique. Néanmoins, I'origine du bruit de
décrochage statique profond demeure encore peu comprise tout comme l’origine
du bruit de décrochage dynamique. De plus, toutes ces études se sont principale-
ment consacrées a des profils minces et symétriques peu représentatifs des pales
d’éoliennes modélisables par des profils d’aile épais et cambrés.
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Objectifs du chapitre

Afin d’identifier les structures responsables du bruit de décrochage statique pro-
fond et du bruit de décrochage dynamique sur un profil épais et cambré, il est
dans un premier temps nécessaire de caractériser ces bruits et leurs conditions
d’apparition. Dans de précédentes études, il a été mis en évidence que les bruits
de décrochage statique et dynamique sont caractérisés par la présence de deux
régimes acoustiques : le bruit large bande de décrochage léger, qui apparait pour
une incidence proche de 'angle de décrochage, et le bruit de décrochage profond
caractérisé par un pic spectral observé pour des angles d’attaque bien supérieurs
a Pangle de décrochage ([88, 122, 106]). Cependant, ces études se sont principa-
lement concentrées sur le bruit généré par des profils minces peu représentatifs
des pales d’éoliennes. Le phénoméne de décrochage étant fortement lié a la géo-
métrie du profil [126], 'étude présentée dans ce chapitre propose d’examiner les
caractéristiques du bruit de décrochage d’un profil épais et cambré. L’objectif est
d’identifier expérimentalement les différents régimes acoustiques pré-
sents lors du décrochage statique et dynamique du profil NACAG633418.
Pour cela, une campagne expérimentale comprenant des mesures synchronisées
de pression pariétale et de pression acoustique en champ lointain est réalisée.
En condition statique, I’étude se concentre sur l'influence de 'angle d’attaque
sur les caractéristiques aérodynamiques et acoustiques du profil en écoulement.
En condition dynamique, l'intérét est porté sur l'analyse de l'influence de la
fréquence d’oscillation sur ces caractéristiques.

2.1 Reéalisation d’une campagne de mesures expéri-
mentales

L’objectif de cette campagne expérimentale est d’obtenir des mesures aérodynamiques
et acoustiques synchronisées permettant de décrire I’état de la couche limite du profil
et son influence sur le bruit généré en champ lointain. Afin d’étudier la séparation de
la couche limite, il existe différentes méthodes expérimentales comme les mesures de
pression pariétale [126], les mesures de fils chaud [67], la vélocimétrie par image de
particules [89], ou encore la réalisation de badigeon [110]. Dans le cadre de cette cam-
pagne, il a été choisi de réaliser des mesures de pression pariétale de part son utilisation
comme donnée d’entrée dans de nombreux modéles aéroacoustiques de propagation so-
nore de bruit de couche limite [14, 88, 7]. La pression acoustique en champ lointain
est quant a elle mesurée a 'aide de microphones. L’expérience a été développée au
Laboratoire de Mécanique des Fluides et d’Acoustique (LMFA) de I'Ecole Centrale de
Lyon par Emmanuel Jondeau, Pascale Souchotte et Michel Roger. Dans le cadre du
doctorat mon role a été d’effectuer la campagne de mesures expérimentales avec Da-
vid Raus, post-doctorant de 'ENSTA participant également au projet PIBE & cette
époque. Cette campagne d’essais a été effectuée durant la période de fin 2020 a début
2021, suite a une premiére campagne similaire, réalisée en 2019 par David Raus sur un
profil NACAQ0012. La matrice d’essai détaillée de cette premiére campagne de mesure
expérimentale est présentée dans I’Annexe A.
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2.1.1 Présentation du montage expérimental et de la campagne
de mesures

L’expérience est réalisée dans une soufflerie anéchoique composée d’une chambre ané-
choique de 8 x 9 x 10m? incluant une sortie de jet subsonique rectangulaire de
0.4 x 0.22m? et une section d’essai semi-ouverte avec deux plaques d’extrémité ho-
rizontales guidant le flux incident a la sortie du jet, voir Figure 2.1. Les bords de
fuite des plaques sont équipés de balais afin de limiter le rayonnement acoustique de
leurs couches limites. Les mesures sont effectuées pour un profil NACA 633418 de corde
c=0.12m et d’envergure s = 0.30 m.

FIGURE 2.1 — Photographies du montage expérimental (a gauche) et du coté intrados
du profil équipé du tripping (a droite).

Ce profil asymétrique a été choisi pour sa géométrie similaire & une section de pale d’éo-
lienne [5]. Le profil NACAG633418 a la particularité de posséder une épaisseur maximale
de 18% a 33.9% de corde et une cambrure maximale de 2.2% a 50% de corde. Le profil
est placé verticalement entre les plaques d’extrémité au moyen de disques permettant
sa rotation autour du centre de sa corde. Un moteur placé sous la veine d’essai per-
met de modifier 'angle d’attaque de maniére discréte (condition statique) ou continue
(condition dynamique).

2.1.1.1 Configuration de I’écoulement

Au cours de la campagne de mesures expérimentales, différentes configurations d’écou-
lement ont pu étre testées en faisant varier la vitesse U, et le taux de turbulence
de Pécoulement incident. Quatre vitesses d’écoulement de 12.5m/s, 25m/s, 50m/s, et
75m/s ont été expérimentées, correspondant respectivement a des nombres de Rey-
nolds basés sur la corde Re = U,c/v tels que Re = [1;2;4;6] x 10°, et des nombres
de Mach M, = U, /a tels que M, = [0.04;0.07;0.15;0.22] '. Afin de faire varier le taux

1. avec v = 1.3 x 107°m? /s et a = 345m/s représentant respectivement la viscosité cinématique
de I’écoulement et la célérité du son, dont les valeurs sont estimées pour une température ambiante
de 283.15K.
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de turbulence de I’écoulement incident, des mesures ont été réalisées avec et sans grille
de turbulence placée en amont du profil dans la veine d’essai. Il a alors était estimé
par mesures de fil chaud en différentes positions verticales en amont du profil que la
soufflerie est caractérisée par un taux résiduel de turbulence de 0.4%. Avec la grille
de turbulence il a été mesuré que le taux de turbulence est de 1.6% pour une échelle
intégrale de turbulence de 8 mm. Enfin, pour certaines acquisitions, une bande de dé-
clenchement de transition de couche limite turbulente de 5 mm de largeur a également
été placée proche du bord d’attaque en x/c = 0.1 sur le coté intrados du profil tout
le long de l’envergure. Ce dispositif a été ajouté afin de forcer la transition turbulente
de la couche limite et d’éliminer ainsi le bruit d’instabilité de couche limite laminaire
pouvant interférer lors de 'identification des régimes acoustiques de décrochage. L’effet
de ce tripping est discuté dans la Section 2.2.2.2.

En condition statique les mesures aérodynamiques et acoustiques ont été effectuées
pour des angles d’attaque géométriques variant entre ay = 0° et oy, = 30°, avec un pas
de discrétisation de 1°. En condition dynamique, le profil est soumis & un mouvement
de tangage sinusoidal autour du centre de sa corde défini tel que :

ay(t) = ap + aa sin(27 fot) (2.1)

avec ay(t) 'angle d’attaque géométrique instantané, f, la fréquence d’oscillation du
profil, ap; 'incidence moyenne et a4 'amplitude d’oscillation. Quatre fréquences d’os-
cillation : fy = 0.66Hz, fy = 1.32Hz, f, = 3.3Hz et fy, = 6.6 Hz, ainsi que trois
amplitudes d’oscillation : a4 = 5°, ay = 10° et ay = 15° ont été expérimentées pour
une incidence moyenne fixée en ajp; = 15°. Dans le cadre de cette étude, l'intérét
s’est porté sur les configurations statique et dynamique pour un nombre de Reynolds
Re = 4 x 10° sans grille de turbulence amont avec tripping.

2.1.1.2 Les mesures aérodynamiques et acoustiques

Les mesures de pression pariétale sont effectuées grace a des sondes localisées & mi-
envergure des deux cotés du profil; 8 sondes sont positionnées du coté intrados et
12 sondes du coté extrados. La figure 2.2 présente I'emplacement détaillé des prises
de pression pariétale. La prise de pression la plus en amont est positionnée au bord
d’attaque tandis que la prise la plus en aval est positionnée en z/c = 0.92. Quatre
prises de pression sont également positionnées le long de 'envergure a une distance de
x/c = 0.92. Bien que les données mesurées par ces capteurs ne sont pas analysées dans
cette étude, un exemple illustrant leur utilisation peut étre trouvé dans ’article de Raus
et al. [L06]. Dans cet article les données provenant de ces capteurs ont été utilisées afin
de calculer la cohérence transversale de la pression pariétale pour un profil NACA0012
soumis & un mouvement de tangage sinusoidal dans un écoulement ayant un nombre
de Reynolds de Re = 2.1 x 10°. Les sondes de pression sont reliées par des tubes
capillaires & un scanner de pression Kulite KMPS-1-64 permettant de relever les va-
leurs de pression pariétale stationnaire a une fréquence d’échantillonnage f; = 1.1 kHz.

Le bruit pergu en champ lointain est mesuré grace a un arc de cercle de 13 microphones

Gras 46BE placé dans le plan médian a 2m du centre du profil du coté intrados comme
exposé sur la figure 2.1. Dans le cadre de 'étude menée par la suite, seul le signal
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du microphone placé perpendiculairement & 1’écoulement est analysé. Les mesures de
pression acoustiques sont effectuées avec une fréquence d’acquisition f; .. = 51.2kHz.
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FIGURE 2.2 — Schéma des positions des prises de pression pariétale & mi-envergure
du profil et détails des quatre prises positionnées le long de I'envergure, d’aprés David
Raus.

De plus, afin de caractériser le bruit de fond généré par la soufflerie (bruit de jet, bruit
de bord de fuite des plaques horizontales,...) des mesures de bruit en champ lointain
sont également réalisées dans les mémes conditions d’écoulement en I’absence de profil
dans la veine d’essai avec et sans mise en rotation du moteur. En condition statique les
mesures aérodynamique et acoustique synchronisées sont effectuées sur des durées de
30s pour chaque angle d’attaque. En condition dynamique les mesures sont effectuées
pour des durées comprenant 100 cycles d’oscillation.

2.1.2 Limites du montage expérimental

De par la configuration du montage expérimental, différents effets d’installation non
négligeables sont & prendre en considération lors de 'analyse des résultats. Premiére-
ment les conditions d’écoulement d’une soufflerie & jet ouvert imposent une déviation
de I'écoulement incident & la sortie du jet qui modifie 'angle d’attaque percu par le
profil. Afin de considérer ces effets, il est alors nécessaire d’appliquer des corrections
aux angles d’attaque géométriques imposés au profil par le moteur [47]. Deuxiémement,
Moreau et al. [88] ont mis en évidence que la déflexion de I’écoulement par le profil
aux grands angles d’attaque peut générer un bruit parasite pouvant perturber I'iden-
tification des régimes acoustiques. Afin de déterminer si nos mesures acoustiques sont
contaminées par ce bruit additionnel, une analyse du rapport d’aspect entre la section
de buse et la corde du profil est réalisée.

2.1.2.1 Corrections d’angle d’attaque

Pour les souffleries a jet ouvert, il a été mis en évidence que ’écoulement & la sortie
du jet s’écarte de 'axe de la buse ce qui tend a réduire 'angle d’attaque percu par le
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profil et les valeurs du coefficient de portance [46]. Ce phénoméne est illustré sur la
figure 2.3.

Section d'essai fermée Section d'essai a jet ouvert
~— ~—
— —

— —
—_— /—_—'—:—: ———————————————

FIGURE 2.3 — Mise en évidence de la déflexion de I’écoulement induite par la soufflerie
a jet ouvert, a partir de [47].

Afin de déterminer I'angle d’attaque effectif du profil, des corrections doivent étre ap-
pliquées aux valeurs géométriques imposées. Différents schémas de correction ont été
établis dans la littérature. Dans leur étude sur le bruit de décrochage dynamique du
profil NACA0012 pour une gamme de nombres de Reynolds identiques, Raus et al.
[106] exposent une étude comparative entre les corrections couramment utilisées de
Brooks et al. [13]| et de Garner et al. [43]. Pour des mesures expérimentales également
effectuées dans la soufflerie & jet ouvert du LMFA, les auteurs ont révélé que les correc-
tions de Garner semblent les plus appropriées en condition statique car elles prennent
en compte la valeur du coefficient de portance dans ’estimation de ’angle d’attaque
effectif. Lors de cette étude les auteurs ont également mis en évidence qu’il n’existe
pas actuellement de correction d’angle d’attaque pour des profils oscillants en soufflerie
semi-ouverte. Ainsi, pour la suite de I’étude, la correction de Garner sera appliquée
en condition statique et I'incidence sera exprimée en angles d’attaque géométriques en
condition dynamique.

Les corrections d’angle d’attaque de Garner et al. [43] ont été développées afin de rec-
tifier les interférences de portance engendrées par la géométrie des souffleries. En effet,
I'interaction entre la force de portance d’un profil en écoulement et la présence de parois
est & I'origine de modifications des champs cinématiques et dynamiques de I’écoulement.
Ces changements engendrent des variations des coefficients aérodynamiques qu’il est
alors nécessaire de quantifier afin d’élaborer des corrections permettant de retrouver
des conditions d’écoulement libre. Ce probléme est premiérement étudié par Glauert
[46] qui propose alors d’utiliser la méthode des images aérodynamiques afin de mo-
déliser les parois des souffleries rectangulaires fermée et de jet libre. Les parois sont
ainsi représentées par des vortex interagissant entre-eux et modifiant alors la courbure
de I'écoulement initial. A partir de ces travaux, Garner et al. [43] ont développé des
schémas de corrections permettant d’estimer I'angle d’attaque effectif pergu par un
profil pour différentes géométries de soufflerie. Pour une soufflerie semi-ouverte et des
mesures aérodynamiques bidimensionnelles, cette correction s’exprime comme :

a.=a,——(— —1)C (2.2)

avec o, 'angle d’attaque effectif, o, 'angle d’attaque géométrique, L,/l un rapport
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de fonction dépendant de la corde et de la largeur de la buse? et C; le coefficient de
portance bidimensionnel. Le tableau 2.1 présente les valeurs ainsi obtenues pour les
différents angles d’attaque géométriques expérimentés en condition statique. Ces va-
leurs effectives sont utilisés par la suite pour exprimer l'incidence lors de 1’étude du
décrochage statique.

)] 0 1 7 12 14 15 18 26 30
a.(°) | -0.60 0.05 4.05 7.5 90.18 10.19 13.37 22 26.26

TABLE 2.1 — Correspondance entre les angles d’attaque géométriques et les angles
d’attaque effectifs calculés a partir de la correction de Garner.

«

2.1.2.2 Interférences entre ’écoulement et la soufllerie & grands angles
d’attaque

Lors de leur étude sur le bruit propre des profils aérodynamiques en écoulement, Moreau
et al. [88] ont révélé que des effets d’installation pouvaient perturber I'identification
du régime de bruit de décrochage profond. En comparant des mesures acoustiques
effectuées pour un profil NACA0012 & un nombre de Reynolds de 1.5 x 10%, pour une
buse de soufflerie verticale et horizontale, les auteurs ont mis en évidence qu’un rapport
d’aspect proche et /ou inférieur & W/c = 1.3 entre la largeur W de la buse et la longueur
de la corde du profil pouvait engendrer 'apparition d’un bruit additionnel caractérisé
par un pic spectral autour de 100 Hz, d’amplitude similaire au bruit de décrochage
profond. Ce bruit parasite a été attribué a 'amplification de l'interaction entre les
couches de cisaillement du jet de soufflerie et 'écoulement dévié du coté extrados
du profil lors de I'augmentation de l'incidence. La configuration expérimentale de la
soufflerie anéchoique utilisée au cours de cette campagne possédant un rapport d’aspect
W/c = 3.3, supérieur a la limite exposée par Moreau et al., une telle modification du
bruit de fond en présence du profil ne devrait pas étre présente. Cependant, le nombre
de Reynolds et la géométrie du profil étant différents, une vigilance devra tout de méme
étre appliquée lors de 'analyse de mesures acoustiques aux grands angles d’attaque.

2.2 Identifications des régimes acoustiques lors du dé-
crochage statique

Le bruit généré par un profil en écoulement étant caractérisé par I’é¢tat de sa couche
limite [14], il est proposé dans un premier temps d’étudier le comportement aérodyna-
mique du profil NACA633418. Pour cela I'angle de décrochage statique et le processus
de séparation de la couche limite sont déterminés par analyse des mesures expéri-
mentales de pression pariétale pour différentes incidences. Les régimes acoustiques de
décrochage sont ensuite identifiés par comparaison des caractéristiques spectrales de
la pression acoustique mesurée pour les différents angles d’attaque. Le couplage de

2. Ce rapport est estimé empiriquement & 1/0.64 a partir des résultats présentés par la figure 2.10.b
de Garner et al. [43].
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I’analyse aérodynamique et acoustique permet alors de caractériser le bruit de décro-
chage statique et ses conditions d’apparition. Il est rappelé qu’en condition statique
I'incidence est exprimée en angles d’attaque effectifs et que la configuration étudiée
comprend le profil équipé d’un tripping coté intrados dans un écoulement sans grille
de turbulence amont, caractérisé par un nombre de Reynolds Re = 4 x 10°.

2.2.1 Identification du décrochage

Comme mis en évidence par Jones [65] et discuté dans la Section 1.1.2.1, différents types
de décrochage peuvent apparaitre selon les conditions d’écoulement et la géométrie du
profil étudié. Afin d’identifier le type de décrochage statique du profil NACA633418
a un nombre de Reynolds Re = 4 x 10°, une analyse est menée sur l'évolution du
coefficient de portance et de la distribution des coefficients de pression pariétale le long
de la corde du profil en fonction de I'angle d’attaque. L’étude de la portance permet
d’obtenir des informations générales sur le comportement du profil telles que la va-
leur de I'angle de décrochage statique et sa pente caractéristique de la catégorie de
décrochage. [’analyse de la distribution des coefficients de pression le long de la corde
du profil permet d’accéder a des indications supplémentaires concernant le processus
de séparation et de décollement telles que la présence ou non de bulle de séparation
laminaire et la position du point de séparation. Les différents résultats expérimen-
taux obtenus dans cette section sont discutés par comparaison avec des résultats de
simulations numériques Xfoil.

2.2.1.1 Etude de la portance

La portance L est définie comme la projection de la résultante des forces aérodyna-
miques R selon I'axe perpendiculaire & la direction de I’écoulement. Sa valeur caracté-
rise la capacité d’un profil aérodynamique a se maintenir en écoulement et dépend des
conditions du flux et de la géométrie du profil. Pour un profil incliné d’une incidence
a, la portance s’exprime comme :

L = Ry cos(a) — Ry sin(a), (2.3)

avec Rx et Ry les composantes de la résultante des forces aérodynamiques selon les axes
du repére associé au profil comme illustré sur la figure 2.4. Les forces aérodynamiques
sont générées par une combinaison d’efforts de pression et d’efforts visqueux appliqués a
la surface du profil. En vertu du théoréme de Cauchy, les efforts de pression s’appliquent
selon la normale a la paroi et proportionnellement a la pression statique. Ces efforts
extérieurs engendrent une surpression du c6té intrados et une aspiration (sous-pression )
du coté extrados du profil. La viscosité présente dans la couche limite génére un terme
de portance supplémentaire provenant des contraintes de cisaillement tangentielles a
la paroi. Cependant en aérodynamique, ce terme est généralement négligeable devant
la portance induite par les efforts de pression.

Ainsi en définissant un nouveau repére lié a la paroi du profil avec n le vecteur unitaire
normal et t le vecteur unitaire tangentiel a la paroi, la résultante des forces aérodyna-
miques s’exprime comme :

R = #d}? = (# —pn + Tt) ds, (2.4)
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FIGURE 2.4 — Représentation d'un profil aérodynamique en écoulement et des forces
extérieures exercées.

avec T le tenseur des contraintes visqueuses et dS un élément de paroi. Dans le cadre de
la campagne expérimentale, seuls les efforts de pression ont été mesurés. La contribution
des efforts visqueux n’est donc pas prise en compte dans 'estimation de la portance.
La pression pariétale étant mesurée & mi-envergure du profil, la portance estimée est
une portance 2D nommée L’ et définie comme :

L'=L/b= cos(a) /Oc(p6 — pi)dx — sin(«) /Oc(p6 + pi)dy, (2.5)

avec s 'envergure du profil, p. la pression mesurée du coté extrados et p; la pression
du coté intrados du profil. Le calcul de la portance 2D est effectué numériquement
par la méthode des trapézes® appliquée sur la moyenne temporelle des mesures expéri-
mentales en chaque prise de pression, pour chaque angle d’attaque. Les résultats sont
présentés sur la figure 2.5. Cette figure expose ’évolution du coefficient de portance
bidimensionnel C, = L'/1pcUZ2 en fonction de I'angle d’attaque effectif.

Différentes informations sur le comportement aérodynamique du profil peuvent étre
observées sur cette figure. Premiérement, pour des angles d’attaque compris entre a, =
0.05° et a, = 9.18°, il est remarqué que la courbe de portance décrit une augmentation
linéaire qui témoigne de I'état attaché de la couche limite. La portance atteint une
valeur maximale en «, = 9.18° qui, par définition, représente ’angle de décrochage
statique du profil. Pour les angles d’attaque supérieurs a cette valeur critique, il est
observé que la courbe de portance décroit. Deux chutes de portance caractérisées par
des pentes différentes sont alors identifiées. Pour des angles d’attaques compris entre
a. = 9.18° et a, = 19.9°, la courbe de portance admet une premiére chute de pente
relativement douce couramment observée lors de décrochage de type bord de fuite [64],
[65]. 11 peut ainsi étre supposé que pour cette gamme d’incidence, la couche limite
posséde un point de séparation proche du bord de fuite du profil qui se déplace en
amont a mesure que 'incidence augmente.

A partir de a, = 19.9° une seconde chute caractérisée par une discontinuité de portance
est observée. Ce comportement est caractéristique d’un décrochage de bord d’attaque

3. La méthode des trapézes est une méthode numérique de résolution de calcul intégral. Elle permet
d’estimer une intégration par décomposition de ’aire sous la courbe étudiée en différents trapézes afin
de faciliter le calcul.
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FIGURE 2.5 — Evolution du coefficient de portance 2D calculé par intégration des
efforts de pression a mi-envergure du profil en fonction de 'angle d’attaque effectif.

et met en évidence la séparation totale de la couche limite du profil. Il peut alors étre
présumé qu’autour de a, = 19.9°, la couche limite est détachée du profil depuis le
bord d’attaque suite a 1’éclatement d’une bulle courte de séparation laminaire. Enfin
il est intéressant de remarquer que pour des angles d’attaques trés élevés, au-dela de
a, = 22°, les valeurs du coefficient de portance ré-augmentent. Ce comportement peut
étre attribué a la déviation de I’écoulement par la surface intrados du profil, mais laisse
également envisager le possible passage de structures portantes a grande échelle au sein
du sillage turbulent généré par le profil en décrochage [124].

Ainsi cette analyse de I’évolution de la portance avec l'incidence a permis d’identifier
I’angle de décrochage statique a, = 9.18°. Deux chutes de portance différentes ont
également été mises en évidence, laissant supposer 'existence d’un décrochage en deux
étapes : premiérement un décrochage de bord de fuite suivi d’un décrochage de bord
d’attaque lorsque l'incidence continue de croitre. Cependant afin de confirmer cette
hypothése de combinaison de type de décrochage pour le profil NACA633418 en condi-
tion statique, il est nécessaire d’effectuer une analyse plus approfondie sur I'état de la
couche limite.

2.2.1.2 Etude de la distribution des coefficients de pression le long de la
paroi

Afin d’identifier plus précisément le processus de séparation et de décollement de la
couche limite, une analyse de la répartition de la pression pariétale le long de la corde du
profil en fonction de 'angle d’attaque est effectuée. Deux phénomeénes caractérisant le
type de décrochage sont examinés : la présence ou non de bulle de séparation laminaire
et I’évolution de la position du point de séparation de la couche limite avec 'incidence.
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Comme expliqué dans la Section 1.1.1.2, ces deux événements sont identifiables par la
présence de plateaux dans la distribution des coefficients de pression aérodynamiques.
Les coefficients de pression aérodynamique C), a deux dimensions sont calculés a partir
des mesures expérimentales en chaque position spatiale des sondes comme :

P~ P
p %pUgoc’ (26>
avec p — Poo la différence de pression pariétale moyennée sur la durée d’acquisition de
30s et %pro la pression dynamique comprenant la masse volumique de 1'air p?. Les
mesures enregistrées par les deux sondes de pression placées coté intrados du profil au
niveau du tripping ont été enlevées afin de ne pas perturber Iinterprétation physique
des résultats. En effet, la présence du tripping sur les prises de pression en z/c = 0.10
et x/c = 0.15 obstrue 'ouverture des sondes et provoque un relevé de mesures non re-
présentatives de I’écoulement. La comparaison des distributions de pression en fonction
de I'angle d’attaque est illustrée par la figure 2.6. Cette figure présente les résultats
obtenus pour sept angles d’attaque, deux a faible incidence a, = 0.05° et a, = 4.05°,
trois & incidence moyenne a, = 7.5°, a, = 10.19° et a, = 13.37°, et deux a incidence
élevée a, = 22° et a, = 26.26°.

Il peut étre remarqué pour une incidence presque nulle a a, = 0.05°, que les distribu-
tions de pression du coté intrados et extrados du profil ne sont pas symétriques. Ce
comportement illustre les effets de cambrure du profil qui lui permettent de générer
de la portance a trés faible incidence. Lorsque 'angle d’attaque augmente, un plateau
apparait dans les coefficients de pression du coté extrados du profil. Ce plateau est
mis en évidence par un changement de pente dans la distribution des coefficients de
pression. La sonde associée a cette pente indique alors la position du point de transition
de la couche limite laminaire a turbulente [126]. 11 est & noter que la position du point
de transition identifiée & partir des relevés expérimentaux peut comporter une certaine
incertitude spatiale en raison de I'’espacement entre les sondes de mesure.

En a. = 4.05°, ce point est identifié proche de z/c = 0.6. Le début du plateau n’est
cependant pas trés discernable aux faibles angles d’attaque ce qui ne permet pas de
déterminer précisément la taille de la bulle de séparation laminaire. A mesure que
Iangle d’attaque augmente jusqu’a a, = 10.19°, ce phénoméne s’intensifie. Le plateau
est de plus en plus marqué et sa position remonte vers le bord d’attaque. En effet,
a a, = 7.5°, un changement de pente est observé plus en amont, entre x/c = 0.1 et
z/c = 0.5. Cette premiére observation indique que pour des angles d’attaque faibles a
modérés, la couche limite initialement laminaire se sépare du profil puis transitionne et
recolle & la surface sous la forme d’une couche limite turbulente en générant une bulle
de séparation laminaire. Cette transition se produit de plus en plus proche du bord
d’attaque et sur une plus courte distance a mesure que l'incidence augmente.

A a, = 10.19°, juste aprés 'angle de décrochage statique, un second phénoméne est
également initi¢. En effet, un second plateau peut étre remarqué proche du bord de
fuite entre z/c = 0.8 et z/c = 0.9. Ce plateau met en évidence la séparation de la
couche limite turbulente au bord de fuite du profil et valide ainsi ’hypothése d'un
décrochage de bord de fuite émise en 2.2.1.1. Lorsque l'incidence continue de croitre

4. estimée pour des températures ambiante de 283.15 K
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FIGURE 2.6 — Distribution de la pression pariétale moyennée en temps pour différentes
incidences. La ligne rouge indique la position du tripping.
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au-deld de 'angle de décrochage statique, le taille du plateau de C), proche du bord de
fuite augmente, comme observé pour o, = 13.37°. Ce phénoméne met en évidence la re-
montée du point de séparation vers le bord d’attaque. Enfin, a o, = 22°, le décollement
total de la couche limite de la surface du profil est observé et coincide avec la seconde
chute de portance mise en évidence par la figure 2.5. La cause de cette discontinuité
de portance est difficile & identifier & partir de nos résultats expérimentaux. En effet,
I’analyse de la distribution de pression statique ne permet pas de valider ou rejeter 1’hy-
pothése d’un éclatement de bulle de séparation laminaire proche du bord d’attaque.
Bien que la pente de C, observée a a, = 13.37° entre z/c = 0.05 et z/c = 0.1 laisse
supposer la présence d’une bulle de séparation laminaire qui pourrait alors remonter
peu a peu vers le bord d’attaque en diminuant de taille jusqu’a son éclatement [84],
aucune bulle n’est remarquée pour les angles d’attaque compris entre a, = 13.37° et
o, = 22°. Cependant, cela peut étre causé par une discrétisation trop faible en sonde
de pression proche du bord d’attaque qui ne permet pas d’identifier des bulles de petite
taille. Finalement, lorsque 'angle d’attaque continue d’augmenter au-dela de I'angle de
décollement total de la couche limite, comme par exemple & o, = 26.6°, il est observé
que la différence de pression augmente du coté intrados et extrados du profil comme
illustré sur la figure 2.6 pour a. = 26.26°. Cela peut étre expliqué par le passage de
structures aérodynamiques de grande échelle lachées par le profil en décrochage qui
redonneraient alors de la portance au profil et expliquerait la remontée de portance
aux grands angles d’attaque observée sur la figure 2.5.

Ainsi cette analyse de la distribution des coefficients de pression a permis de
détailler le processus de séparation de la couche limite mis en évidence par I’étude
du coefficient de portance. Pour une incidence supérieure a ’angle de décrochage
statique il a été identifié que la couche limite est turbulente et se sépare du profil
au bord de fuite se qui engendre une premiére chute progressive de portance. A
mesure que 'angle d’attaque continue d’augmenter, il a été observé que le point
de séparation remonte vers le bord d’attaque jusqu’a un décollement totale de la
couche limite pour a, = 22°. Le mécanisme détaillé a ’origine de cette séparation
totale n’a malheureusement pas pu étre observée. Le décollement de la couche
limite peut provenir de la remontée du point de séparation au-dela de z/c = 0.4
(voir figure 2.6), ou comme le laisse penser la discontinuité de portance observée
en 2.2.1.1, de I’éclatement d’une bulle de séparation laminaire au bord d’attaque.
En effet aux plus faibles angles d’attaque ’analyse des distributions de pression
a révélé la présence d’une bulle de séparation laminaire qui diminue en taille
et remonte vers le bord d’attaque a mesure que l'incidence augmente. Il peut
alors étre supposé que ce phénoméne perdure jusqu’au décollement totale de la
couche limite. Cependant le manque de discrétisation spatiale dans nos données
expérimentales ne nous permet pas de valider cette hypothése.

Enfin, il est important de souligner que nous examinons ici des données bidimension-
nelles en supposant une distribution homogéne de la pression pariétale le long de I’en-
vergure. Cependant, il est envisageable que la pression pariétale soit soumise a des
effets tridimensionnels qui pourraient engendrer des variations dans le comportement
de séparation de la couche limite le long de 'envergure. Un tel phénoméne a été mis en
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évidence par Braud et al. [11] lors de I'analyse des variations de la pression pariétale au
début du décrochage d’un profil cambré épais a un nombre de Reynolds de 3.6 x 10°.
En effet, les auteurs ont observés des différences dans les évolutions de portances bi-
dimensionnelles mesurées a deux emplacements différents le long de ’envergure d’un
profil NACAG633620, (voir figure 2 de [11]). Afin d’obtenir plus d’information sur le
mécanisme de séparation totale de la couche limite et de valider nos résultats, une ana-
lyse comparative est menée avec des simulations numériques effectuées avec le logiciel
Xfoil. Bien que Xfoil permette d’obtenir une meilleure discrétisation spatiale dans les
mesures de pression et de prédire trés précisément les bulles de séparation laminaires,
les résultats générés par ce logiciel aux grands angles d’attaque sont & interpréter avec
précautions.

2.2.1.3 Comparaison des mesures aux résultats Xfoil

Xfoil est un logiciel interactif développé par Drela [29] pour la conception et 'analyse
de profils aérodynamiques. Cet outil permet de calculer les grandeurs caractéristiques
d’un profil aérodynamique en écoulement bidimensionnel parfait et/ou visqueux dans
la limite d’un nombre de Mach sonique. Pour cela, les contributions visqueuses et non
visqueuses de I’écoulement incompressible sont modélisées séparément puis couplées a
la frontiére des domaines. Une correction peut également étre apportée afin de prendre
en compte les effets de compressibilité.

De maniére plus détaillée, le modéle de fluide parfait incompressible utilisé par Xfoil
repose sur la méthode des singularités et le principe de superposition des écoulements
potentiels. L’écoulement incompressible autour du profil est ainsi modélisé comme la
superposition d’écoulements potentiels représentant chacun une singularité de vorticité
telle qu'un puits, une source, un doublet ou un vortex, placée le long du contour du
profil. Généralement, dans le cas des profils minces, ’écoulement est représenté par
la superposition d’un écoulement uniforme incident avec une distribution linéique de
vortex illustrant Ueffet de I'incidence et de la cambrure du profil, ainsi qu'une distri-
bution linéique de sources modélisant 1'effet de I’épaisseur du profil sur I’écoulement.
Un exemple d’une telle modélisation est illustré sur la figure 2.7. Par principe de su-
perposition il en résulte un systéme linéaire de solutions particuliéres de I’équation de
Laplace. Ce systéme est fermé par 'application de la condition de Kutta explicite au
bord de fuite du profil [26]. L’écoulement visqueux incompressible décrivant la couche
limite et le sillage est quant a lui modélisé par les équations globales de conservation
de la quantité de mouvement et de I’énergie cinétique. [’équation de fermeture varie
en fonction de I’état de la couche limite. Pour une couche limite laminaire, des profils
de vitesses de type Falkner Skan sont utilisés [37]. Pour une couche limite turbulente
il s’agit du coefficient de frottement et des profils de vitesse du modéle de Swafford
[123]. La transition laminaire turbulente de la couche limite est prise en compte par
la méthode dite eV d’amplification des ondes de Tollmien Schlichting. Les calculs de
fluide parfait et visqueux sont ensuite couplés a la frontiére des domaines par le modéle
de transpiration. La vitesse totale prenant en compte a la fois les effets visqueux et non
visqueux est alors déterminée par la méthode des panneaux qui consiste a discrétiser
I'intrados et 'extrados du profil en différents segments.

Enfin la correction de Karman-Tsien ([129], [133]) peut étre ajoutée aux équations
visqueuses afin de considérer les effets de compressibilité (dans la limite d’écoulement
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FIGURE 2.7 — Exemple de la modélisation d’un écoulement autour d’un profil mince
par méthode des singularité. La portance est modélisée par une distribution linéique
de vorticité ~y(s) le long de la ligne de cambrure moyenne du profil.

sonique). Un systéme elliptique non linéaire est ainsi obtenu et résolu par méthode
de Newton comme présenté dans le code ISES [30]. Plus de détails sur les équations
peuvent étre trouvés dans [31]. Il est important de souligner que Xfoil connait quelques
limites & considérer lors de 'interprétation des résultats. Premiérement, les calculs Xfoil
ne prennent pas en compte les effets tridimensionnels de I’écoulement qui peuvent im-
pacter I'état de la couche limite. De plus, les modéles utilisés par ce logiciel ne per-
mettent pas de simuler le décollement total de la couche limite. Ainsi les résultats Xfoil
générés pour des angles d’attaque supérieurs a I’angle de décollement total de la couche
limite o, = 22° ne seront pas considérés.

Afin de simuler les conditions expérimentales de ’écoulement, la géométrie du profil, le
nombre de Reynolds et le nombre de Mach correspondants sont renseignés dans le logi-
ciel. La transition de la couche limite du coté intrados du profil est forcée en x/c = 0.1
afin de modéliser 'effet du tripping. Du coté extrados du profil, une transition libre de
la couche limite est imposée avec la condition standard qui consiste a fixer le critére de
la méthode eV a N =9, [31]. La portance et la répartition des coefficients de pression
le long de la corde du profil ainsi obtenues sont comparées avec nos données expérimen-
tales. Afin de comparer rigoureusement les données numériques et expérimentales, la
portance Xfoil est calculée a partir de 'intégration de la pression pariétale estimée par
le logiciel ce qui permet de supprimer la portance visqueuse non mesurée expérimen-
talement. Le choix du nombre de sondes de pression considérées lors de I'intégration
est alors a considérer. En effet, Xfoil possédant plus de points de mesures de pression
pariétale, soit 100 sondes de chaque coté du profil contre seulement 12 du co6té extrados
et 8 du coté intrados en expérimental, des différences peuvent apparaitre. La figure 2.8
présente la comparaison des courbes des coefficients de portance obtenues expérimen-
talement et via le logiciel Xfoil.

Deux courbes de portance obtenues via Xfoil sont affichées. Une premiére courbe repré-
sentant la portance estimée via 'intégration sur les 200 sondes spatiales de la pression
pariétale et une seconde courbe représentant la portance estimée via l'intégration sur
les sondes équivalentes aux 20 sondes expérimentales. Deux courbes de résultats expé-
rimentaux sont également affichées : I’évolution de la portance en fonction de I'angle
d’attaque géométrique et 1’évolution de la portance en fonction de I'angle d’attaque
effectif calculé a partir de la correction de Garner.
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FIGURE 2.8 — Comparaison des évolutions du coefficient de portance 2D obtenus ex-
périmentalement et par simulation Xfoil en fonction de 'angle d’attaque effectif.

Premiérement, il peut étre remarqué sur la figure 2.8 que bien que les courbes pos-
sedent des différences, elle décrivent toutes une évolution linéaire de la portance avec
Iincidence aux bas angles d’attaque. Une différence de pente peut étre observée pour
la courbe de portance expérimentale exprimée en fonction de I'angle d’attaque géo-
métrique. Il apparait que ce décalage est correctement corrigé lorsque la portance est
exprimée en fonction de 'angle d’attaque effectif. L.e changement de pente de la courbe
de portance expérimentale exprimée en fonction de ’angle d’attaque effectif s’aligne
bien avec les courbes Xfoil en a, = 9.18°. Ainsi, cette comparaison permet dans un
premier temps de valider I'utilisation de la correction de Garner. Deuxiémement, on
peut remarquer que le logiciel Xfoil ne prédit pas le décollement total de la couche
limite. Les courbes de portance Xfoil n’admettent pas de chute caractéristique ce qui
confirme les limites du logiciel énoncées précédemment.

Enfin, il est intéressant de comparer les courbes de portance Xfoil obtenues via les
différentes intégrations avec la courbe de portance expérimentale exprimée en fonc-
tion de l'angle d’attaque effectif. En effet, une différence importance d’amplitude et
de pente peut étre observée entre la courbe obtenue par intégration des 200 sondes de
pression pariétale et la courbe expérimentale. Deux phénomeénes peuvent expliquer ces
différences. Premiérement, nous avons fait le choix de ne pas appliquer la correction
de Garner aux coefficients de portance expérimentaux ce qui peut engendrer une sous-
estimation de la portance . Deuxiémement, le nombre de sondes de pression limité dans
les mesures expérimentales peut empécher d’accéder a des variations de pression impor-
tantes qui ne seront alors pas considérées lors du calcul de portance. L’influence de ce
manque d’information peut étre quantifié en analysant la courbe de portance Xfoil ob-
tenue par intégration de la pression pariétale pour les sondes équivalentes aux données
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expérimentales. Il peut alors étre remarqué que le comportement de cette courbe cor-
respond d’avantage aux résultats expérimentaux entre o, = 9.18° et a, = 19.9°, aussi
bien en terme d’amplitude que de pente. Ainsi, cette comparaison de portance entre
les résultats expérimentaux et numeériques permet de mettre en évidence que le nombre
limité de sondes de pression expérimentales semble entrainer une sous-estimation de la
portance et une sur-estimation de sa décroissance lors de la phase de séparation de la
couche limite.

Afin de valider le processus de décrochage identifié précédemment, les distributions
des coefficients de pression pariétale Xfoil sont également comparés aux données ex-
périmentales. Le logiciel Xfoil permettant d’obtenir des informations supplémentaires
sur les paramétres de couche limite, les valeurs du coefficient de frottement C; sont
également analysées afin d’identifier précisément les positions de potentielle bulle de
séparation laminaire et du point de séparation de la couche limite turbulente. La fi-
gure 2.9 présente la distribution des coefficients de pression pariétale et les valeurs du
coefficient de friction pour a, = 0.05° et «a, = 4.5°.
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FIGURE 2.9 — Comparaison des distributions de pression obtenues expérimentalement
et par simulation Xfoil. Les lignes pointillées indiquent les zones pour lesquelles le
coefficient de friction Xfoil est négatif.

Il apparait que les résultats Xfoil représentent bien le comportement observé expéri-
mentalement. De plus les valeurs négatives du coefficient de friction entre z/c = 0.48
et z/c = 0.62 & a, = 0.05° et x/c = 043 et x/c = 0.55 & o, = 4.05° permettent
de valider la présence d’une bulle de séparation laminaire et de préciser sa position.
Il peut également étre remarqué que la bulle de séparation se déplace vers le bord
d’attaque a mesure que l'incidence augmente. Le nombre supplémentaire de point de
mesure spatiales et notamment la présence de sondes de pression proche du bord de
fuite permet également de déterminer plus précisément I'angle d’attaque pour lequel
la couche limite commence a se séparer au bord de fuite. En effet, sur la figure 2.10, il
est observé que la séparation commence pour a, = 9.18°, soit 'angle d’attaque pour
lequel la portance expérimentale entame sa premiére décroissance.

Entre a, = 6.8° et a, = 9.18°, le coefficient de friction posséde des valeurs positives
tout le long de la corde du profil. Ainsi aucune bulle de séparation laminaire n’est
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FI1GURE 2.10 — Comparaison des distributions de pression obtenues expérimentalement
et par simulation Xfoil pour a, = 9.18°. La ligne pointillée en rouge illustre le point de
séparation identifiée a partir des valeurs négatives du coefficient de friction Xfoil.

détectée a ces angles d’attaque, laissant penser que la transition de la couche limite
a cette incidence s’effectue par le biais d’'un autre mécanisme tel que les ondes de
Tollmien-Schlichting. A a, = 13.37°, une bulle de séparation laminaire de petite taille
est identifiée cette fois-ci proche du bord d’attaque entre x/c = 0.02 et x/c = 0.05.
La taille de cette bulle étant inférieure i I'espacement des sondes de pression expé-
rimentales cela justifie qu’elle n’ait pas été identifiée précisément dans les résultats
expérimentaux. De plus, un pic de pression proche du bord d’attaque peut étre ob-
servé sur la figure 2.11. Ce pic étant également de largeur non détectable par les prises
de pression expérimentales, cela confirme I’hypothése selon laquelle la portance est
sous-estimée lors de la phase de séparation dans les résultats expérimentaux.
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FIGURE 2.11 — Comparaison des distributions de pression obtenues expérimentalement
et par simulation Xfoil. Les lignes pointillées noires et rouge illustrent respectivement
la bulle de séparation laminaire et le point de séparation de couche limite turbulente
identifiés a partir des valeurs négatives du coefficient de friction Xfoil.

Enfin lorsque I'angle d’attaque augmente jusqu’a o, = 22°, il apparait que la bulle de
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séparation laminaire diminue de taille et remonte entre z/c = 0.004 et x/c = 0.03.
La position du point de séparation lors du décollement total de la couche limite est
estimée a z/c = 0.3 par Xfoil. Les positions a la fois trés en amont de la bulle de
séparation laminaire et du point de séparation (au-dela de la mi-corde) ne permettent
pas d’identifier lequel de ces mécanismes engendre le décollement total de la couche
limite. Cependant, pour cette incidence supérieure a 'angle de décrochage identifié,
des doutes peuvent étre émis sur la véracité des résultats Xfoil.

Ainsi la comparaison Xfoil a permis de valider I'interprétation des résultats ex-
périmentaux sur le processus de séparation de la couche limite. La position de la
bulle de séparation laminaire & incidence modérée a pu étre précisée tout comme
I’angle de séparation de la couche limite turbulente. Un résumé de 1’étude compa-
rative entre les résultats expérimentaux et numériques est présenté par la figure
2.12. Cette figure expose I’évolution des coefficients de pression expérimentaux
mesurés du coté extrados du profil en fonction de ’angle d’attaque ainsi que les
séparations de couche limite identifiés par Xfoil. La comparaison avec les résul-
tats Xfoil a également permis de révéler que I’espacement trop important entre
les sondes de pression expérimentales empéche de mesurer le pic de pression
proche du bord d’attaque qui apparait lorsque l'incidence augmente au-dela de
a. = 9.18°, ce qui engendre une sur-estimation de la décroissance de portance
lors du calcul intégral (2.5), et potentiellement une estimation précoce de 'angle
de décrochage.

Ces résultats peuvent étre mis en paralléle avec I’étude menée par McCullough and
Gault [84] sur le décrochage de bord de fuite du profil NACA635018 & un nombre de
Reynolds de 5.8 x 10°. En effet les auteurs ont observé que bien que la couche limite
commence a se séparer au bord de fuite de leur profil pour un angle d’attaque o, = 10°,
la portance continue d’augmenter jusqu’a I’angle de décrochage o, = 14°. Ces travaux
mettent alors en evidence que la perte de portance causée par la séparation partielle
de la couche limite du profil a partir de o, = 10° est compensée par le pic de pression
au bord d’attaque jusqu’a ce que le point de séparation remonte jusqu’a la mi-corde
du profil pour o, = 14°. Cette observation souligne ainsi que ’angle que nous avons
déterminé comme angle de décrochage pourrait en réalité correspondre a 1’angle de
séparation, et que I'angle de décrochage devrait apparaitre pour une incidence légére-
ment supérieure. De plus, dans leur étude les auteurs identifient également une bulle
de séparation laminaire pour des incidences modérées. Avec 'augmentation de ’angle
d’attaque ils remarquent que la bulle se contracte mais n’éclate pas avant le début de
la chute de portance. Leur étude ne mentionne pas la présence d’une bulle de sépa-
ration laminaire lorsque l'incidence augmente au-dela de ’angle de décrochage, mais
leur analyse s’arréte juste aprés a = 14° lorsque la couche limite est encore partielle-
ment décollée. Ces résultats sont néanmoins a comparer avec prudence car bien que les
profils se ressemblent, le profil étudié par McCollought et Gault posséde une cambrure
nulle pouvant engendrer des différences dans le comportement aérodynamique [126].
De plus, la différence en nombre de Reynolds peut également modifier le processus de
décrochage.

Ainsi, pour la suite de I'étude, nous définissons que le décrochage statique du profil

70



Chapitre 2 | Régimes acoustiques de décrochage statique et dynamique

Bulle de séparation Xfoil
Point de séparation Xfoil

C, Experimental

FIGURE 2.12 — Résumé de la comparaison des distributions de pression pariétale ob-
tenues expérimentalement et numériquement et mise en évidence de ’évolution de la
position de la bulle de séparation laminaire et du point de séparation de couche limite
en fonction de 'angle d’attaque déterminés & partir des résultats Xfoil.

NACA633418 comprend une phase de séparation partielle de couche limite turbulente
depuis le bord de fuite du profil pour une incidence comprise entre a, = 9.18° et
a. = 22° et une phase de séparation totale de la couche limite pour une incidence com-
prise entre a, = 22° et a, = 26.26°. Il est important de rappeler que ces définitions sont
élaborées afin de caractériser le comportement aérodynamique mesurés a mi-envergure
du profil. Des variations de I’état de la couche limite selon I'envergure provoquées par
des phénomeénes 3D durant ces phases de décrochage ne sont pas considérées.

2.2.2 Définition des régimes acoustiques lors du décrochage sta-
tique

Les régimes de bruit de décrochage léger et profond étant définis selon 'angle d’at-
taque du profil [122, 88|, le bruit de décrochage statique du profil NACAG33418 est
étudié en comparant les spectres de la pression acoustique mesurée en champ lointain
pour différentes incidences. Dans le cadre de cette étude, seule la pression acoustique
mesurée par le microphone placé a 90° du centre de rotation du profil est examinée.
En combinant ces résultats a ’analyse de pression pariétale effectuée précédemment,
différents régimes de bruit de décrochage sont identifiés. Il est important de souligner
que ces définitions sont établies a partir de caractéristiques aérodynamiques & deux
dimensions mesurées & mi-envergure du profil, ne tenant ainsi pas compte de possibles
effets tridimensionnels qui pourraient potentiellement participer au bruit mesuré en
champ lointain par le microphone.
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2.2.2.1 Identification des régimes acoustiques

L’identification des régimes acoustiques est effectuée en comparant les caractéristiques
de la densité spectrale de puissance (DSP) de la pression acoustique en champ lointain
pour les différentes phases aérodynamiques mises en évidence précédemment. La den-
sité spectrale de puissance de la pression acoustique percue par le microphone placé
perpendiculairement & I’écoulement en champ lointain notée Sy, est définie comme :

(1) = Jim B | 100, 00°(0.0)] .1

avec respectivement p et p* la pression acoustique et son conjugué complexe, et T' la
durée de mesure. Dans le cadre de ce travail, la densité spectrale de puissance est cal-
culée en utilisant la méthode de Welch, avec une fonction de fenétrage de Hamming
appliquée sur des segments comprenant chacun 6400 échantillons et un chevauchement
de 50%. La DSP résultante posséde ainsi une résolution fréquentielle de 8 Hz. Pour
de faibles angles d’attaque, une diminution significative du rapport signal /bruit a été
constaté, avec une nette prédominance du bruit de fond pour les fréquences inférieures
a 70 Hz et supérieures a 10000 Hz. Ainsi dans la suite de I'étude il a été choisi de limiter
Ianalyse de la DSP a cet intervalle de fréquences.

La figure 2.13 présente les densités spectrales de puissance obtenues pour a, = 0.66°
et a. = 6.09°. A treés faible incidence pour a, = 0.66°, il est remarqué que le niveau
en décibels du bruit percu par le microphone en champ lointain est trés proche de
celui du bruit de fond. Il apparait tout de méme dans le spectre un bruit large bande
comprenant deux bosses centrées autour de 500 Hz et 1200 Hz pour lesquelles le niveau
sonore est légérement supérieur. Ce comportement spectral est caractéristique du bruit
de couche limite turbulente. En effet de telles caractéristiques spectrales sont retrouvées
expérimentalement par Moreau et al. [88] lors de la génération du bruit de bord de fuite
de couche limite turbulente d'un NACAQ0012 pour des vitesses d’écoulement comprises
entre 22m.s! et 31m.s™! & des incidences comprises entre a, = 5°% et oy = 15°.
D’aprés 'analyse de la distribution des coefficients de pression, il apparait qu’a cet angle
d’attaque la couche limite est attachée du coté extrados du profil et transitionne de
laminaire vers turbulente en /¢ = 0.7 par le biais d’une bulle de séparation laminaire.
De plus, de par ’ajout du tripping proche du bord d’attaque, il est également attendu
que la couche limite du coté intrados du profil soit turbulente sur la majorité de la
corde. Le bruit large bande généré & haute fréquence proviendrait ainsi du rayonnement
par le bord de fuite du profil des fluctuations de pression générées par les structures
turbulentes de couche limite convectées en aval.

La signature spectrale du bruit de couche limite turbulente attachée domine dans les
spectres acoustiques jusqu’a ce que la couche limite commence a se séparer du bord de
fuite pour a, = 9.18°. A mesure que I'angle d’attaque augmente jusqu’a cette valeur
critique, le niveau sonore du bruit de couche limite turbulente ne cesse d’augmenter.
En effet, pour a, = 6.09°, il est observé que le niveau sonore des bosses larges bandes
centrées autour de 500 Hz et 1200 Hz a augmenté de 5dB par rapport a celles observées
pour a, = 0.66°. Pour cet angle d’attaque, il est remarqué sur les distributions de pres-
sion pariétale que la transition de la couche limite s’effectue autour de z/c = 0.5, soit
en amont de la transition observée pour a, = 0.66°. Ainsi dans cette configuration, la
couche limite turbulente s’étend sur une section plus importante de la corde, laissant
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FIGURE 2.13 — Densités spectrale de puissance de la pression acoustique mesurée en
champ lointain pour p,.; = 2 X 107°Pa et distributions de pression pariétale pour
a, = 0.66° et a, = 6.09°

alors présager une intensification de la turbulence qui pourrait participer a 'ampli-
fication du niveau sonore. Une étude plus appronfondie sur I'influence des différents
paramétres pouvant conduire & 'amplification du niveau de bruit de couche limite tur-
bulente basée sur 'analyse du paramétre de Clauser peut étre trouvée dans [25].

A partir de 'angle de séparation partielle de la couche limite, seule 'amplitude de
la bande de fréquence autour de 500 Hz augmente comme observée sur la figure 2.14
présentant les densités spectrales de puissance obtenues pour a, = 9.10° et o, = 18.8°.
Il est remarqué que cette nouvelle caractéristique acoustique s’intensifie et que la bande
de fréquences s’élargit & mesure que l'angle d’attaque augmente et que le point de
séparation remonte vers le bord d’attaque. Cette modification du contenu fréquentiel
est ainsi attribuée a la séparation de la couche limite proche du bord de fuite qui
engendre la formation d’une zone de recirculation pouvant accueillir des structures
aérodynamiques de plus grande taille. Ce régime acoustique a été analysé dans la
récente étude de Jaiswal et al. [62] qui attribuent le déplacement de I’énergie acoustique
aux basses fréquences a la présence de structures cohérentes de grande taille générées
par 'enroulement de la couche de cisaillement dans la région arriére du profil.

Nous définissons ainsi le régime de bruit de séparation pour une incidence comprise
entre a, = 9.18° et a, = 18.8°. De nombreux modéles semi-empiriques ont été déve-
loppés pour ces régimes acoustiques. Dans les travaux de Cotté et al. [25], les résultats
expérimentaux obtenus lors de la campagne de mesures effectuée dans le cadre de cette
thése ont été comparés a un modéle de bruit de bord de fuite semi-empirique basé
sur la théorie d’Amiet [2]. Il a alors été démontré que le bruit de bord de fuite de
couche limite turbulente attachée du profil NACA633418 & un nombre de Reynolds de
4 x 10° est correctement estimé par le modéle d’Amiet lorsque la longueur de cohé-
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FIGURE 2.14 — Densités spectrale de puissance de la pression acoustique mesurée en
champ lointain pour p,.y = 2 x 10—5Pa et distributions de pression pariétale pour
. = 9.18° et a, = 18.8°

rence dans le sens de 'envergure du profil est déterminée avec le modéle de Smol’lakov
and Tkachenko [118]. Pour le bruit de séparation, des résultats concluants sont obte-
nus lorsque la longueur de cohérence est estimée avec le modéle de Bertagnolio et al. |7].

Lorsque I'angle d’attaque se rapproche de 'angle de séparation totale de la couche
limite identifié précédemment en o, = 19.9°, il est observé que la bosse de fréquence
large bande caractéristique du bruit de séparation remonte vers des fréquences plus
basses et augmente en amplitude. Ce phénoméne est représenté sur la figure 2.15 qui
expose les densités spectrales de puissance pour o, = 19.9° et o, = 22°. Une bosse large
bande est ainsi observé sur une gamme de fréquences comprises entre 75 Hz et 200 Hz.
De telles caractéristiques spectrales ont déja été rencontré dans la littérature par Suzuki
et al. [122] ainsi que Raus et al. [106] qui ont alors identifié ce régime comme bruit de
décrochage léger. Ainsi, nous définissons un régime de bruit de décrochage léger lorsque
I'incidence est comprise entre a, = 19.9° et o, = 22°. Bien que ce régime acoustique ait
déja été identifié dans des études antérieures, aucun modéle numérique permettant de
modéliser de maniére exhaustive la propagation du bruit de décrochage léger n’a encore
été développé. Ceci est principalement da a la complexité de l'origine de ce bruit, qui
n’a pas encore été entiérement identifiée.

Enfin, lorsque 'incidence continue de croitre au-dela de I’angle de séparation totale
de la couche limite, les densités spectrales de puissance acoustiques révélent un pic
qui s’affine et augmente en amplitude & mesure que 'angle d’attaque augmente jusqu’a
. = 26.26°. Ce phénomeéne peut étre observé sur la figure 2.16 qui présente les spectres
acoustiques obtenus pour a, = 23.85° et a, = 26.26°. Il est alors remarqué que le pic
spectral de grande amplitude observé pour a. = 26.26° apparait pour un nombre de
Strouhal projeté St = fesin(ae)/Us = 0.17 proche du nombre de Strouhal du pic
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FIGURE 2.15 — Densités spectrale de puissance de la pression acoustique mesurée en
champ lointain pour p,.f = 2 x 10—5Pa et distributions de pression pariétale pour
a, = 19.9° et a, = 22°

spectral caractéristique du bruit de décrochage profond St = 0.2 [106, 88|. Ainsi nous
définissons un régime acoustique de bruit de décrochage profond pour a, = 26.26°. 1l
est intéressant de remarquer qu’un seul pic est observé ce qui confirme que les mesures
expérimentales n’ont pas été parasitées par des interactions avec la sortie de jet de la
soufflerie [88]. Comme discuté précédemment dans la Section 1.2.2, le bruit de décro-
chage profond est un régime acoustique qui a connu moins d’attention que le régime
de bruit de décrochage 1éger. Cette différence découle en grande partie de la nécessité
d’atteindre des angles d’attaque extrémement élevés, ce qui peut complexifier ’étude
expérimentale [88] et limiter I'intérét industriel. L’origine de ce phénoméne demeure
donc hypothétique. L’apparition de ce comportement a des angles d’attaque bien su-
périeurs a ’angle de séparation totale de la couche limite suggére que 1’établissement
du décrochage joue un roéle crucial dans ce régime, avec la formation de structures
aérodynamiques de grande envergure plus énergétiques et plus cohérentes. En effet, en
comparant les distributions de pression associées a o, = 23.85° et a, = 26.26°, il est
remarqué que la différence de pression aussi bien du cé6té intrados et extrados du profil
augmente avec l'incidence ce qui suggére le passage de structures aérodynamiques de
grande échelle.

Ainsi en couplant 'analyse acoustique et I’étude aérodynamique menée précédemment,
il a été montré que le comportement aéroacoustique du profil NACA633418 lors de
Iaugmentation de l'incidence comprend quatre régimes distincts. La figure 2.17 résume
les caractéristiques spectrales de ces différents régimes. A faibles angles d’attaque, un
régime de bruit de couche limite turbulente attachée caractérisé par deux bosses large
bande centrées respectivement autour de 500Hz et 1200 Hz a été déterminé. Trois
régimes acoustiques distincts ont ensuite été identifiés pour des incidences supérieures
a l'angle de décrochage lorsque la couche limite se sépare et décolle du profil. Ces
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régimes de bruit sont définis comme :

76

le bruit de séparation, qui apparait pour des angles d’attaque proches de
I’angle de décrochage statique lorsque la couche limite commence a se séparer
du profil. Ce bruit, caractérisé par la présence d’une bosse large bande centrée
autour de 500 Hz, provient du rayonnement acoustique par le bord de fuite des
fluctuations de pression engendrés par les structures turbulentes présentes dans
la couche limite séparée.
le bruit de décrochage léger, qui apparait pour des angles d’attaque proches
de l'angle de séparation totale de la couche limite. Ce bruit est caractérisé par
un bruit large bande a basse fréquence centré autour de 100 Hz.

le bruit de décrochage profond, qui apparait pour un angle d’attaque a, =
26.26°, bien supérieur a I'angle de séparation totale de la couche limite. Ce bruit
est caractérisé par un pic spectral de grande amplitude autour de 160 Hz.
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FIGURE 2.17 — Présentation des différents régimes acoustiques identifiés lors de la
séparation et le décollement de la couche limite du profil NACA633418 en condition
statique, comprenant le bruit de couche limite turbulente (bleu foncé), le bruit de
séparation (bleu clair), le bruit de décrochage léger (vert) et le bruit de décrochage
profond (rouge)

En comparant ces définitions des régimes acoustiques a celles précédemment établies
dans la littérature, quelques différences peuvent étre mises en évidence. En effet, bien
que le bruit de séparation ait été défini de maniére similaire dans les travaux de Jaiswal
et al. [62] lors de 'étude d’un profil CD dit de diffusion controlée, dans des écoulements
caractérisés par des nombres de Reynolds compris entre Re = 1.5x10° et Re = 2.5x 10°
a une incidence o, = 15°, Moreau et al. [88] associent ces caractéristiques spectrales au
bruit de décrochage 1éger d’un profil NACA0012 dans un écoulement caractérisé par un
nombre de Reynolds 1.5 x 10° & une incidence proche de a,, = 20°. De plus, le régime de
bruit de décrochage léger identifié¢ dans notre étude correspond d’avantage au régime
acoustique observé par Suzuki et al. [122] pour un profil NACA0012 dans un écoulement
a un nombre de Reynolds de 3 x 10° a une incidence o, = 11.6° proche de I'angle
de décrochage statique. Afin de vérifier que la position du tripping sur 'intrados du
profil n’influence pas les caractéristiques spectrales des régimes de bruit de décrochage
identifiés au cours de cette étude, I’analyse se concentre maintenant sur I'impact du
tripping et son influence sur le bruit percu en champ lointain.

2.2.2.2 Etude de la fonction du tripping

Comme présenté dans la section 2.1.1, le tripping est un dispositif de déclenchement
de couche limite turbulente placé du c6té intrados du profil afin d’éliminer le bruit de
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couche limite laminaire. Afin de confirmer V'efficacité du tripping et de vérifier qu’il
n’influence pas les caractéristiques des régimes de bruit identifiés, une étude compara-
tive est réalisée entre les mesures effectuées dans les mémes conditions d’écoulement
avec et sans tripping. Les figures 2.18 et 2.19 présentent la comparaison des densités
spectrales de puissance de la pression acoustique mesurée en champ lointain lorsque le
profil est équipé ou non de tripping intrados pour un nombre de Reynolds de 4 x 10°.
Cette comparaison est effectuée pour quatre angles d’attaques appartenant respective-
ment aux différents régimes acoustiques identifiés : a, = 6.09° (bruit de couche limite
turbulente attachée), a, = 18.8° (bruit de séparation), a, = 22° (bruit de décrochage
léger), et a, = 26.26° (bruit de décrochage profond).
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FIGURE 2.18 — Comparaison des densités spectrale de puissance de la pression acous-
tique mesurée en champ lointain pour p,.; = 2x107° Pa et des distributions de pression
pariétale pour le profil avec et sans tripping a, = 6.09° et o, = 18.8°.

Dans un premier temps, il est observé que les densités spectrales de puissance des
quatre régimes acoustiques se révélent étre similaires pour les configurations avec et sans
tripping. Néanmoins, une différence est identifiée aux faibles incidences pour le bruit de
couche limite turbulente attachée. En effet il est remarqué sur la figure 2.18 pour a, =
6.09° que le bruit percu en champ lointain pour la configuration sans tripping admet un
peigne fréquentiel a hautes fréquences contrairement & la configuration avec tripping.
Cette caractéristique spectrale ressemble fortement a la signature acoustique du bruit
d’instabilité de couche limite laminaire [143], laissant supposer qu’aux faibles angles
d’attaque lorsque le profil n’est pas équipé de tripping, la couche limite du c6té intrados
du profil est dans un état laminaire. La comparaison des distributions de pression
pariétale pour oy, = 6.09° ne permet pas d’obtenir des informations supplémentaires.
En effet, les distributions de pression sont similaires ce qui ne permet pas d’apporter
de conclusion sur 'influence du tripping sur les caractéristiques aérodynamiques de la

couche limite du coté intrados du profil.
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FIGURE 2.19 — Comparaison des densités spectrale de puissance de la pression acous-
tique mesurée en champ lointain pour p,.y = 2 x 10—5Pa et des distributions de
pression pariétale pour le profil avec et sans tripping a. = 22° et a, = 26.26°.

En comparant le bruit percu en champ lointain et les distributions de pression pariétale
pour les autres angles d’attaque, il apparait que les caractéristiques aérodynamiques et
acoustiques sont identiques, voir figure 2.19. Ainsi 'ajout du tripping modifie le bruit
généré par le profil a faible incidence en éliminant le bruit d’instabilité de couche limite
laminaire mais ne modifie pas les régimes de bruit de décrochage identifiés. De plus,
ces mesures supplémentaires réalisées de maniére indépendante mettent en évidence la
répétabilité du phénomeéne de décrochage et des régimes acoustiques associés.

Lors de cette étude il a ét¢ démontré que le bruit de décrochage statique du
profil NACA635418 a un nombre de Reynolds Re = 4 x 10° est caractérisé par
la présence de trois régimes acoustiques distincts se manifestant pour différents
états de séparation de la couche limite. L’identification du processus de séparation
de la couche limite par le bord de fuite a été validé par comparaison avec des
simulations Xfoil. Les caractéristiques des régimes de bruit de décrochage ont été
comparées a la littérature. Le role du tripping a été vérifié, mettant en évidence
la robustesse des régimes de bruit de décrochage.

Raus et al. [106] ayant mis en évidence que les régimes de bruit de décrochage statique
sont également présents lors du décrochage dynamique pour un profil NACA0012, il
est proposé d’étudier I'influence de la mise en mouvement du profil sur le bruit percu
en champ lointain. Pour cela, une étude du bruit généré par le profil NACA635418 en

mouvement de tangage est réalisée.
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2.3 Mise en évidence de l'influence de la fréquence
d’oscillation sur le bruit du profil en mouvement
de tangage sinusoidal

L’objectif de cette section est d’identifier les régimes acoustiques lors du décrochage
du profil NACA633418 en mouvement de tangage. Pour cela, une étude similaire a
celle menée dans la section précédente en condition statique est effectuée. Dans un
premier temps, il est proposé d’étudier le comportement aérodynamique du profil par
analyse des mesures expérimentales de pression pariétale. Les régimes acoustiques de
décrochage sont ensuite identifiés par comparaison des caractéristiques spectrales de la
pression acoustique au cours du mouvement. Le décrochage d’un profil oscillant étant
trés sensible & la fréquence d’oscillation et & 'amplitude de 1'oscillation [106, 80], cette
étude est menée pour différentes configurations d’écoulement dont les paramétres sont
exposés dans le tableau 2.2. L’influence de la fréquence et de I’amplitude d’oscillation
sur les caractéristiques aérodynamiques et acoustiques du profil en mouvement de tan-
gage sont ainsi déterminées. Il est rappelé que tout comme précédemment en statique,
les configurations dynamiques étudiées dans cette section comprennent le profil équipé
de tripping du co6té intrados, sans grille de turbulence amont dans un écoulement ca-
ractérisé par un nombre de Reynolds de 4 x 10°. Enfin, il est & noter que comme aucune
correction d’angle d’attaque pour des profils aérodynamiques en mouvement de tan-
gage en soufflerie a jet ouvert n’a été développée, dans cette section les angles d’attaque
sont exprimés en valeurs géométriques. Afin de faciliter les comparaisons avec le cas
statique, il est rappelé qu’en condition statique, 'angle de séparation partielle de la
couche limite a été estimé a o, = 9.18° soit a, = 14°. L’angle de séparation totale de
la couche limite en condition statique a été mesuré en o, = 19.9°, soit oy = 24°.

an (°) aa(®)  fo(Hz) k k*
15 10 0.66 0.005:QS 85x107*:QS
15 10 133 001:QS 1.7x1073:Q8S
15 10 3.32 0 0.025:QS 42x107%:QS
15 10 6.6 0.05:D 85x10°2:QS

15 15 0.66 0.005:QS 1.3x1072:QS
15 15 1.33 0.01:QS 2.6x1073:QS
15 15 3.32 0.025:QS 6.5x1072:QS
15 15 6.6 0.05:D 13x107':D

TABLE 2.2 — Présentation des différentes configurations d’écoulement étudiées. Les
conditions quasi-statique (QS) et dynamique (D) sont identifiées a partir des limites
identifiée par Corke and Thomas |24] pour k et par Sheng et al. [114] pour k*.

Dans le cadre de cette étude aérodynamique et acoustique du décrochage dynamique,
il a été choisi de réaliser des acquisitions de données expérimentales sur des durées de
100 oscillations. Ce nombre important d’oscillations a été choisi afin de pouvoir réaliser
des moyennes de phase représentatives du comportement moyen de 1’écoulement [30)].
Cependant, lors de 'analyse des données, les dix premiéres oscillations ont été exclues
afin d’éliminer les régimes transitoires. Enfin, il convient de noter que le mouvement
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du profil présente occasionnellement des variations induites par le moteur de 'ordre de
3°.

2.3.1 Identification du processus de décrochage

Comme mis en évidence lors de ’étude bibliographique dans la Section 1.6, différents
types de décrochage peuvent apparaitre selon les conditions d’écoulement. En effet se-
lon 'amplitude d’oscillation du profil deux types de décrochage peuvent avoir lieu : le
décrochage dynamique léger ou le décrochage dynamique profond [80]. De plus la fré-
quence d’oscillation joue également un role primordial sur le processus de décrochage
car selon sa valeur I’écoulement peut étre en régime quasi-statique ou dynamique ce
qui peut fortement contribuer a modifier le phénoméne de décrochage |24, 114]. Afin
d’identifier le processus de séparation de la couche limite lors du décrochage du profil
NACA633418 en mouvement de tangage et I'influence de la fréquence et 'amplitude
d’oscillation sur ce phénoméne, une analyse comparative est menée sur 1’évolution du
coefficient de portance et de la distribution des coefficients de pression pariétale le long
de la corde du profil en fonction de I'angle d’attaque pour différentes valeurs de fré-
quence et d’amplitude d’oscillation. L’objectif est ainsi de caractériser les différentes
phases du décrochage pour un profil en régime quasi-statique peu explorées jusqu’a
présent, et de vérifier si en condition dynamique le décrochage du profil NACA63,8 ad-
met les phases identifiées dans la littérature pour des profils de géométrie différentes,
comprenant l'apparition et la propagation de la séparation de I’écoulement du coté
extrados du profil, la formation et la convection d’un vortex de décrochage dynamique,
la séparation massive de I’écoulement et enfin, le recollement de la couche limite lors
de la phase descendante de loscillation [16].

Comme pour I’étude menée en conditions statiques, la portance est estimée a partir de
I'intégration des prises de pression pariétale (se référer a la section 2.2.1.2 pour plus de
détails). Les distributions des coefficients de pression pariétale sont également analysés
pour certains angles au cours de l'oscillation. Afin de faciliter la compréhension du
phénomeéne de décrochage en mouvement de tangage, ’analyse de la portance et de la
distribution des coefficients de pression sont effectuées simultanément et pour chaque
configuration d’écoulement. Dans un premier temps, il est proposé d’étudier I'influence
de la variation de la fréquence d’oscillation sur les caractéristiques aérodynamiques
pour le profil soumis & un mouvement sinusoidal d’amplitude a4 = 15°. Dans un
second temps 'analyse sera menée pour le profil soumis & un mouvement sinusoidal
d’amplitude a4 = 10°.

2.3.1.1 Influence de la fréquence d’oscillation sur le processus de décro-
chage pour une amplitude d’oscillation a4 = 15°

La figure 2.20 présente I'évolution de la portance au cours d’une oscillation pour les
quatre fréquences de tangage avec k = 0.005 et £ = 0.01 sur la figure 2.20a et les
fréquences k£ = 0.025 et £k = 0.05 sur la figure 2.20b. Les mesures des 90 oscillations
ainsi que la moyenne de phase sont représentées. Il est observé dans un premier temps
que la portance admet des comportements différents selon la fréquence d’oscillation.
En effet, des comportement similaires a la configuration statique sont observés pour
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k = 0.005 et £ = 0.01 contrairement aux fréquences k£ = 0.025 et £ = 0.05 qui se
différencient par des comportements bien différents du cas statique. Afin d’étudier en
détail I'influence de la fréquence d’oscillation sur le décrochage du profil en mouvement
de tangage, il est proposé d’analyser séparément les résultats obtenus pour £ = 0.005
et k = 0.01 ainsi que £ = 0.025 et kK = 0.05.

15— =00 ! ! S ——o,| | ® 2 ]
k = 0.005 ! ! k = 0.025 ;
o Statique i @) 3@ o Statique ! 8
1
S :
057} ; :
O i i()( = 19‘)_
0 5 10 15 20 25 30
oy (°)
(a) k = 0.005 et k = 0.01 (b) k = 0.025 et k = 0.05

FIGURE 2.20 — Evolution du coefficient de portance en fonction de I'incidence pour (a)
k = 0.005 et kK = 0.01 et (b) & = 0.025 et k = 0.05 pour une amplitude d’oscillation
a = 15°. L’épaisseur des courbes représentées différencie la moyenne de phase (trait
épais) des résultats obtenus pour les 90 oscillations (traits fins).

Pour les conditions quasi-statiques correspondant aux fréquences d’oscillation ré-
duites £ = 0.005 et k = 0.01, il est remarqué que les courbes de portance exposées sur
la figure 2.20a présentent des tendances comparables au cas statique. Pendant la phase
ascendante de l'oscillation, la portance augmente linéairement a de faibles angles d’at-
taque jusqu’a atteindre une valeur maximale. Cette évolution met en évidence I'état
attaché de la couche limite. Il est tout de méme intéressant de noter que la mise en
mouvement du profil et 'Taugmentation de sa fréquence d’oscillation entrainent une aug-
mentation de la portance maximale et un léger retard dans la premiére décroissance de
portance. En effet, pour £ = 0.005, la portance maximale de 1.02 est atteinte pour un
angle de oy, = 15° contrairement a une valeur maximale de 1.05 pour oy = 17° pour
k = 0.01, voir figure 2.20a. Aprés avoir atteint cette valeur maximale, les courbes de
portance admettent deux chutes de pente distinctes. En analysant la moyenne de phase
de la distribution de pression pariétale associée a I’angle instantané a, = 20° présentée
sur la figure 2.21a, il apparait que la premiére chute de portance provient de la sépara-
tion de la couche limite au bord de fuite du profil. Ainsi pour ces fréquences réduites
d’oscillation, la couche limite admet un processus de séparation similaire au processus
identifié en condition statique. Lors de la seconde chute de portance, une différence
plus importante est observée entre les courbes représentant le comportement du profil
en mouvement de tangage et en condition statique. Une légére ré-augmentation de la
portance du profil en mouvement de tangage est remarquée suite au dépassement de
Iangle de séparation totale de la couche limite statique. Lorsque la fréquence d’oscil-
lation augmente, 'intensité de cette croissance augmente et retarde alors I'apparition
de la seconde chute de portance. La seconde chute de portance est initiée autour de
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ay = 24.5° pour k = 0.005 et oy = 26° pour £ = 0.01. Il est observé sur la moyenne
de phase des distributions de pression pariétale pour un angle instantané o, = 25° que
contrairement au cas statique, la couche limite du profil en condition quasi-statique est
encore attachée au bord d’attaque du profil avec un pic d’aspiration plus marqué pour
la fréquence d’oscillation la plus élevée, voir figure 2.21b. En analysant la moyenne de
phase de la distribution de pression pour 'angle d’attaque a, = 26.02°, correspondant
au maximum de la ré-augmentation de portance pour k = 0.01 sur la figure 2.21c, il
apparait que lors de cette phase la couche limite est partiellement attaché au profil
proche du bord d’attaque avec tout de méme une diminution du pic d’aspiration. La
séparation totale de la couche limite du profil oscillant est alors observée pour des
angles d’attaque supérieurs comme illustré par la moyenne de phase de la distribution
de pression pariétale calculée pour I'incidence d’oscillation maximale sur la figure 2.21d.
Ainsi la mise en mouvement du profil provoque un retard dans la séparation totale de
la couche limite.

Enfin, lors de la phase descendante de I'oscillation, il est observé que la portance conti-
nue de décroitre jusqu’a une valeur minimale pour laquelle la couche limite reste en-
tierement séparée du profil comme illustré sur la figure 2.21e. La valeur minimale de
portance est 1égérement plus faible et atteinte pour des angles plus petits pour £ = 0.01.
Le rattachement de la couche limite s’effectue ensuite graduellement en commencant
par le bord d’attaque avant de progresser vers le bord de fuite du profil comme exposé
sur la figure 2.21f présentant la moyenne de phase de la distribution de pression parié-
tale pour oy = 20°. Pour les deux fréquences d’oscillation, la couche limite atteint alors
un état similaire & son état initial autour de o, = 13° ce qui engendre la formation
d’une hystérésis de portance de taille équivalente pour les deux fréquences d’oscillation.
Il est intéressant de remarquer que la décroissance de portance avant le recollement de
la couche limite suit la tendance de la courbe de portance statique du profil décroché.
Cela laisse supposer que I'hystérésis identifiée en condition quasi-statique suit le com-
portement de I'hystérésis statique [86]. Cependant, 'hystérésis statique n’ayant pas été
mesurée dans le cadre de cette campagne expérimentale, cette hypothése ne peut pas
étre vérifiée. Enfin, il est remarqué que la dispersion des mesures de portance est plus
fortement marquée proche de I'angle de séparation totale de la couche limite statique
lors de la ré-augmentation de portance, et lors de la phase de rattachement de la couche
limite au profil. Cela suggeére que les mécanismes aérodynamiques mis en ceuvre lors
de ces phases varient fortement selon les oscillations.

Ainsi, pour cette gamme de fréquence d’oscillation de régime quasi-statique, il a été
identifié que le comportement de la couche limite est similaire & celui observé lors du
décrochage statique, avec un léger décalage dans les angles de séparation partielle et
totale de la couche limite. Une différence est tout de méme notée avant la séparation
totale de la couche limite avec ’apparition d’une bosse de portance en condition quasi-
statique. Cependant, l'origine de ce phénoméne ne peut pas étre identifiée précisément
a partir de cette analyse des mesures de pression pariétale. De plus, il est plausible
que ce comportement soit également présent lors du décrochage statique, mais que
la discrétisation des mesures en angle d’attaque ne permet pas de le détecter. Enfin,
comme cela a été souligné lors de la comparaison entre les résultats expérimentaux et
numeériques en conditions statiques, ’espacement entre les sondes de pression peut étre
trop important pour mesurer certains phénomeénes ce qui complique l'interprétation
des résultats.
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FIGURE 2.21 — Comparaison des moyennes de phase des distributions de pression pour
différents angles instantanés pour k£ = 0.005 et k = 0.01 et ay = 15°. Le tripping n’est
pas représentée par soucis de lisibilité cependant les données en sa position n’ont pas été
considérées et une interpolation a alors été réalisée. Les numéros (1) & (6) correspondent
a différentes étapes du cycle mises en évidence sur la figure 2.6

Lors de I'augmentation de la fréquence d’oscillation, des comportements différents sont
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observés dans les évolutions de portance comme illustré sur la figure 2.20b. Au cours
de la phase ascendante de 1'oscillation pour de faibles angles d’attaque, la portance ad-
met une croissance linéaire de pente similaire au cas statique pour les deux fréquences
d’oscillation. Cependant, il apparait pour £ = 0.025 que les valeurs de portance sont
légérement supérieures au cas statique, tandis que pour k = 0.05, la portance est signi-
ficativement plus basse. De plus, suite a cette premiére croissance de portance, deux
comportements distincts sont identifiés pour k = 0.025 et k = 0.05. Pour la configura-
tion quasi-statique k£ = 0.025, la portance croit jusqu’a une valeur maximale de 1.14
atteinte en o, = 18°, bien supérieure a 'angle de séparation partielle de couche limite
en condition statique. Aprés cette augmentation, la courbe de portance présente un
comportement semblable & celui observé pour les configurations quasi-statiques pré-
cédentes de fréquence plus faible (kK = 0.005 et £ = 0.01) mais de maniére amplifiée.
En effet, suite & une premiére chute de portance provoquée par la séparation de la
couche limite au bord de fuite comme illustrée par la moyenne de phase de la distri-
bution de pression pariétale pour 'angle instantané o, = 20° sur la figure 2.22a, une
bosse de portance d’une valeur supérieure aux conditions quasi-statique précédentes
apparait pour un angle d’attaque similaire & celui identifié pour k£ = 0.01. Suite a ce
phénoméne, la portance décroit rapidement avec 'augmentation de 'incidence jusqu’a
I’angle d’oscillation maximal. En analysant la moyenne de phase des distributions de
pression pour les angles instantanés o, = 25° et ay = 30° exposées sur les figures 2.22b
et 2.22c, il est retrouvé que la couche limite est encore attachée au bord d’attaque du
profil lorsque I'incidence dépasse I'angle de séparation totale de la couche limite sta-
tique, et se sépare totalement lorsque I'incidence maximale est atteinte. La diminution
de l'incidence induit ensuite une décroissance de portance jusqu’a une valeur minimale
inférieure aux configurations quasi-statiques analysées pour k£ = 0.005 et £ = 0.01. La
couche limite se rattache ensuite progressivement au profil comme observé en compa-
rant par les moyennes de phase des distributions de pression pariétale pour a, = 20° et
ag = 15° sur les figures 2.22d et 2.22e. La couche limite retrouve alors un état similaire
a son état initial pour oy = 5°, générant une hystérésis de taille supérieure aux régimes
quasi-statiques de fréquence d’oscillation plus faible étudiés précédemment.

Ainsi, aucun tourbillon de décrochage dynamique n’a été détecté pour cette fréquence
d’oscillation. Cependant, le comportement différent de la portance par rapport aux
autres régimes quasi-statiques de fréquence plus faible semble indiquer que ces condi-
tions d’écoulement s’apparentent & un régime transitoire entre les conditions quasi-
statique et dynamique. De plus, comme précédemment, une forte dispersion des valeurs
de portance est observée proche de la ré-augmentation de portance et lors du rattache-
ment de la couche limite.

Pour le régime dynamique de k£ = 0.05, un comportement tres différent des régimes
quasi-statique et statique est observé. Suite a la phase de croissance linéaire de la couche
limite attachée, la portance ne cesse de croitre jusqu’a une valeur maximale de 1.38
atteinte pour une incidence o, = 25.7° légérement supérieure a l'angle de séparation
totale de la couche limite en condition statique.

L’augmentation de la portance au-dela de 'angle de séparation partielle de la couche
limite statique rappelle fortement le comportement observé lors de décrochage en condi-
tions dynamiques [16]. En comparant la moyenne de phase de la distribution de pression
pour I'angle instantané o, = 20° sur la figure 2.22a, il apparait qu’au cours de cette
croissance, la couche limite subit également une séparation de bord de fuite qui remonte
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FIGURE 2.22 — Comparaison des moyennes de phase des distributions de pression pour
différents angles instantanés pour k = 0.025 et k = 0.05 et ay = 15°. Le tripping n’est
pas représentée par soucis de lisibilité cependant les données en sa position n’ont pas été
considérées et une interpolation a alors été réalisée. Les numéros (1) & (6) correspondent
a différentes étapes du cycle mises en évidence sur la figure 2.6

vers le bord d’attaque avec 'augmentation de I'incidence. Cependant la différence de
pression le long de la corde du coté extrados du profil reste supérieure & celle observée
en condition quasi-statique. Lorsque la portance est proche d’atteindre son maximuimn,
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il est observé sur la figure 2.22b, représentant la moyenne de phase de la distribution
de pression pariétale pour I'angle instantané o, = 25°, que la couche limite est partiel-
lement attachée au profil en son bord d’attaque. Ainsi il est encore une fois retrouvé
que la mise en mouvement du profil retarde la séparation totale de la couche limite du
profil. En comparant cette distribution de pression a celle mesurée pour k£ = 0.025, il
est intéressant de remarquer que la différence de pression du coté extrados du profil est
beaucoup plus élevée pour £ = 0.05 tout le long de la corde du profil. Ce phénoméne
pourrait étre expliqué par la formation et la croissance d’un tourbillon de décrochage
dynamique. En effet, un tel comportement de pression a été observée par Wei et al.
[135] lors de la formation et du détachement d’un tourbillon de décrochage dynamique
pour un profil NACA0012 dans un écoulement caractérisé par un nombre de Reynolds
1.5 x 10% en mouvement de tangage sinusoidal pour une incidence moyenne a; = 15°,
une amplitude ay = 15° et une fréquence réduite d’oscillation k& = 0.069. Le détache-
ment de ce tourbillon de grande échelle engendrerait alors la séparation massive de la
couche limite et sa convection a la mi-corde du profil serait a I'origine du maximum de
portance observé. La convection de ce tourbillon plus en aval du profil induirait ensuite
une chute brutale de portance jusqu’a l'incidence maximale d’oscillation ay = 30°. Ce
scénario semble se confirmer en comparant les moyennes de phase des distributions de
pression pariétale en oy = 30° pour k& = 0.025 et & = 0.05 présentées sur la figure 2.22c.
En effet il apparait que bien que la couche limite soit entiérement séparée du profil,
la différence de pression du coté extrados du profil est supérieure en condition dyna-
mique. Cette différence pourrait alors étre expliquée par la convection du tourbillon
de décrochage dynamique [16]. Enfin lors de la phase descendante de 'oscillation, la
portance continue de décroitre jusqu’a atteindre une valeur minimale inférieure a celle
observée pour toutes les fréquences quasi-statiques précédentes. La couche limite se
rattache ensuite progressivement au profil comme illustré sur la figure 2.22e présentant
la moyenne de phase de la distribution de pression pariétale pour I'angle instantané
agy = 15°. La couche limite retrouve alors un état similaire a son état initial pour une
incidence proche de o, = 5°. Enfin, comme pour les configurations de fréquences d’os-
cillation analysées précédemment, il est remarqué que la dispersion est plus importante
proche de la remontée de portance avant la séparation totale de la couche limite et lors
du rattachement.

Ainsi de maniére générale il a été observé que le décrochage de la couche limite du
profil en mouvement de tangage d’amplitude avy = 15° est caractérisé par une sépara-
tion partielle de la couche limite au bord de fuite et un retard dans la séparation totale
de la couche limite du profil par rapport au processus identifié en condition statique. De
plus, il semblerait que ce retard augmente avec la fréquence d’oscillation, tout comme
la valeur maximale de la portance. En outre, différents comportements de portance ont
été identifiés selon la fréquence d’oscillation. Pour les plus basses fréquences en régime
quasi-statique, un comportement similaire au décrochage statique a été observé. Pour
la fréquence quasi-statique la plus élevée, £k = 0.025, un comportement transitoire avec
une forte différence par rapport au comportement statique a été identifié. Pour la fré-
quence la plus élevée en régime dynamique, une forte suspicion de la présence d'un
tourbillon de décrochage dynamique est avancée. Toutefois, des mesures supplémen-
taires permettant de visualiser ’écoulement seraient nécessaires pour confirmer cette
hypothése.
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2.3.1.2 Influence de la fréquence d’oscillation sur le processus de décro-
chage pour une amplitude d’oscillation a4 = 10°

L’évolution de la portance au cours d’'une oscillation pour les quatre fréquences de
tangage pour une amplitude d’oscillation a4 = 10° sont présentées sur la figure 2.23.
Les mesures des 90 oscillations ainsi que la moyenne de phase sont exposées. Différents
comportements sont alors observés selon la fréquence d’oscillation. Afin d’étudier en
détail I'influence de la fréquence d’oscillation sur le décrochage du profil en mouvement
de tangage, il est proposé d’analyser séparément les résultats obtenus pour £ = 0.005
et k = 0.01 ainsi que £ = 0.025 et k£ = 0.05.
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FIGURE 2.23 — Evolution du coefficient de portance en fonction de I'incidence pour (a)
k = 0.005 et kK = 0.01 et (b) &k = 0.025 et k = 0.05 pour une amplitude d’oscillation
ay = 10°. L’épaisseur des courbes représentées différencient la moyenne de phase de
résultats obtenus pour les 90 oscillations.

Pour les deux fréquences d’oscillation k& = 0.005 et £ = 0.01, il apparait que la portance
admet un comportement similaire a la tendance de portance identifiée en condition
statique. En effet, les deux chutes de portance identifiées en condition statique sont
retrouvées avec une trés légére augmentation de la portance maximale pour k£ = 0.01.
En analysant les moyennes de phase des distributions de pression pariétale pour les
angles instantanés o, = 15° et oy = 20° présentées sur les figures 2.24a et 2.24b, il est
retrouvé que ces similitudes de portance témoignent d’une séparation de couche limite
de bord de fuite. Il est intéressant de remarquer que bien que la courbe de portance
pour k£ = 0.005 admet une discontinuité identique a celle observée en condition statique,
un comportement différent est observé pour £ = 0.01. En effet, suite au dépassement
de I'angle de séparation total de la couche limite statique, la courbe de portance pour
k = 0.01 ne diminue que trés faiblement. Cela suggére que lorsque 'angle d’oscillation
maximal est atteint la couche limite n’est toujours pas totalement séparée du profil pour
k = 0.01. Un tel phénomeéne est en effet observé en comparant les moyennes de phase
des distributions de pression pour £ = 0.005 et £ = 0.01 & un angle instantané o, = 25°
sur la figure 2.24c. A cette incidence, la couche limite pour la configuration £ = 0.01
est partiellement attachée au bord d’attaque du profil avec un fort pic d’aspiration qui
maintient une portance élevée.
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FIGURE 2.24 — Comparaison des moyennes de phase des distributions de pression pour
différents angles instantanés pour k£ = 0.005 et k = 0.01 et ay = 10°. Le tripping n’est
pas représentée par soucis de lisibilité cependant les données en sa position n’ont pas été
considérées et une interpolation a alors été réalisée. Les numéros (1) & (6) correspondent
a différentes étapes du cycle mises en évidence sur la figure 2.23.

Au contraire, un trés léger pic d’aspiration est observé pour k£ = 0.005 suggérant que
la couche limite est sur le point de se séparer totalement. Lors de la diminution de 'in-
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cidence, la portance continue de décroitre fortement pour £ = 0.01 et plus faiblement
pour k = 0.005 avant d’atteindre un minimum identique puis le rattachement progressif
de la couche limite pour des angles similaires, comme illustré sur les distributions de
pression aux angles a, = 20° et ay, = 15° sur les figure 2.24d et 2.24e, a 'origine de
la formation d’une hystérésis de taille similaire. Il est intéressant de remarquer que la
décroissance de portance pour k£ = 0.005 lors de la phase descendante de 1'oscillation,
suit la courbe de portance statique aux angles d’attaque élevés ce qui semble indiquer
que 'hystérésis générée pour cette fréquence d’oscillation est identique a I’hystérésis
engendrée en condition statique. Ainsi pour ces régimes quasi-statiques d’amplitude
d’oscillation a4 = 10°, il apparait que le processus de séparation et de décrochage de
la couceh limite est similaire a celui identifié lors du décrochage statique. Une l1égére
différence observée lors de la seconde chute de portance pour k£ = 0.01 suggére tout
de méme que 'amplitude maximale d’oscillation trés proche de 1'angle de séparation
totale de la couche limite en condition statique n’est pas suffisante pour permettre a
la couche limite de se séparer totalement du profil oscillant.

Pour les fréquences plus élevées £ = 0.025 et k£ = 0.05, des comportements bien dif-
férents sont observés. Tout comme mis en évidence lors de I'analyse de 'influence de
la fréquence d’oscillation sur le comportement aérodynamique du profil soumis & un
mouvement d’amplitude a4 = 15°, un important changement dans 1’évolution de por-
tance est remarqué lorsque la fréquence d’oscillation augmente de £ = 0.025 a k£ = 0.5.
Pour k£ = 0.025, la portance n’admet qu'une seule chute lors de la phase ascendante de
l'oscillation, initiée pour un angle d’attaque o, = 17° & partir d'une valeur maximale
d’environ 1.05. Lors de cette chute, la portance atteint une valeur minimale pour un
angle d’attaque et une valeur identique a celle mesurée lors de la séparation totale de
la couche limite en condition statique. Ainsi, comme observé pour k = 0.01, il semble-
rait que 'amplitude limitée du mouvement de tangage empéche la séparation totale de
la couche limite du profil. En condition dynamique pour £ = 0.05, un comportement
distinct se manifeste, laissant supposer la présence d’un tourbillon de décrochage dy-
namique. En effet, au cours de la phase ascendante de l'oscillation aux faibles angles
d’attaque, il est observé que la portance admet une croissance linéaire pour des valeurs
inférieures a celles mesurées en condition statique. Lors de cette phase d’augmentation
il est identifié & partir de la moyenne de phase des distributions de pression pariétale
pour les angles instantanés a, = 15° et o, = 20° sur les figures 2.25a et 2.25b, que
pour les deux fréquences, la couche limite subit une séparation de bord de fuite. De
méme que précédemment pour oy = 15°, la différence de pression du coté extrados du
profil est légérement plus élevée pour k£ = 0.05 que pour k = 0.025.

Suite a cette premiére augmentation linéaire, la portance ne cesse de croitre jusqu’a
atteindre un maximum d’environ 1.25 pour l'angle de séparation totale de la couche
limite en condition statique suggérant ainsi la formation d’un tourbillon de décrochage
dynamique. De plus, sur la figure 2.25¢, représentant la moyenne de phase des distri-
butions de pression pariétale pour l’angle instantané «, = 25°, 'augmentation de la
différence de pression sur le coté extrados du profil pour & = 0.05 suggére la convection
d’une structure de grande échelle au-dessus du profil. Enfin lorsque I'incidence dépasse
I’angle de séparation totale de la couche limite statique, la portance entame sa décrois-
sance. Pour k£ = 0.025, deux comportements distincts de portance sont observés lors
de la diminution de l'incidence.
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FIGURE 2.25 — Comparaison des moyennes de phase des distributions de pression pour
différents angles instantanés pour k = 0.025 et k = 0.05 et ay = 10°. Le tripping n’est
pas représentée par soucis de lisibilité cependant les données en sa position n’ont pas été
considérées et une interpolation a alors été réalisée. Les numéros (1) & (6) correspondent
a différentes étapes du cycle mises en évidence sur la figure 2.23.

Deux chutes de pente différentes mettant un évidence un degré plus ou moins important
de séparation de la couche limite sont identifiées. Dans le premier cette pente est
relativement douce jusqu’a un minimum assez élevé. Dans le second cas, cette pente
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s’aligne sur celle de £ = 0.05 avant d’atteindre un minimum plus faible. En comparant
la moyenne de phase des distributions de pression pariétale pour £ = 0.025 et & =
0.05 pour un angle instantané o, = 20°, il apparait pour & = 0.05 que la couche
limite est entiérement séparée du profil, voir figure 2.25d. Ainsi la chute de portance
identique observée dans un des deux comportements possibles pour k& = 0.025 met
en évidence que la couche limite peut également se séparer entiérement du profil lors
de la diminution de d’incidence. LLa moyenne de phase de la distribution de pression
pariétale pour £ = 0.025 étant pour autant partiellement attachée, cela suggére que
le premier comportement possible est caractérisé par une chute de portance beaucoup
plus faible correspond a une séparation partielle de la couche limite. Enfin, la couche
limite finit par recoller au profil avec une ré-augmentation de la portance pour des
angles légérement différents selon la fréquence d’oscillation générant ainsi des hystérésis
de taille différente. Comme indiqué sur la figure 2.25e représentant la moyenne de
phase des distributions de pression pariétale pour k£ = 0.025 et k£ = 0.05 pour ’angle
instantané o, = 15°, ce recollement se fait progressivement du bord d’attaque au bord
de fuite. Enfin, il peut étre remarqué que la dispersion des mesures de portance est
plus importante lorsque l'incidence se rapproche de I'incidence maximale et lors de la
phase de rattachement. Ainsi pour une amplitude d’oscillation a4 = 10°, il semblerait
qu’en régime quasi-statique la séparation totale de la couche limite ne se produise
pas toujours en raison d’un angle d’attaque maximal trop faible. Cependant, pour la
fréquence d’oscillation la plus faible £ = 0.005 et la fréquence d’oscillation la plus
élevée k = 0.05 la séparation totale de la couche limite est atteinte avec pour le régime
dynamique k£ = 0.05 la formation d’un tourbillon de décrochage dynamique. En régime
quasi-statique caractérisé par la fréquence d’oscillation & = 0.025 il a été observé que la
séparation de la couche limite admet un comportement bi-modal lors de la diminution
de l'incidence.

Le décrochage du profil NACA633418 en mouvement de tangage est un phé-
nomeéne complexe, étroitement dépendant de la fréquence et a 'amplitude des
oscillations. Une amplitude d’oscillation trop faible peut empécher la sépara-
tion totale de la couche limite. Pour les deux amplitudes d’oscillation examinées,
k = 0.05 représente la limite en fréquence réduite entre les régimes quasi-statique
et dynamique. En régimes quasi-statiques, le profil posséde un comportement aé-
rodynamique similaire a celui identifié en condition statique. Néanmoins quelques
modifications de portance sont observées lors de 'augmentation de la fréquence
au sein des régimes quasi-statiques. Pour les deux amplitudes d’oscillation, il a
été remarqué que la fréquence réduite £k = 0.025 représente un régime intermé-
diaire entre les régimes quasi-statique et dynamique. En régime dynamique, des
phases similaires a celles identifiées dans la littérature ont été retrouvée avec la
formation et la convection d’un tourbillon de décrochage dynamique. Cependant,
des mesures supplémentaires de visualisation de 1’écoulement permettraient de
confirmer la présence du tourbillon de décrochage dynamique.

Afin d’identifier I'impact des différents comportements aérodynamiques observés lors
de la variation de la fréquence et de 'amplitude d’oscillation sur le bruit généré par le
profil, il est maintenant proposé d’analyser les caractéristiques acoustiques associées a
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ces écoulements.

2.3.2 Définitions des régimes acoustiques

Comme cela a été mis en évidence précédemment dans la Section 1.2.3, le bruit généré
lors du décrochage d’un profil en mouvement de tangage est sensiblement influencé par
la fréquence et 'amplitude des oscillations [79]. L’impact de la fréquence d’oscillation
sur le bruit d’'un profil en mouvement de tangage a également été mis en évidence
par Raus et al. [106], qui de plus ont montré que, pour des fréquences d’oscillation
similaires & celles étudiées dans cette thése, le bruit généré par le profil en mouve-
ment comprend les régimes de bruit de décrochage identifiés en condition statique.
Cependant, cette étude a été menée sur un profil NACAO0012 & un nombre de Rey-
nolds légérement inférieur, ce qui souléve la nécessité de vérifier si les régimes de bruit
observés lors du décrochage statique se reproduisent également lors de 1'oscillation du
profil NACA635418 pour un nombre de Reynolds de 4 x 10°. Afin d’analyser les ca-
ractéristiques spectrales du bruit généré lors de l'oscillation du profil NACA633418
en mouvement de tangage sinusoidal, une étude des spectrogrammes de la pression
acoustique mesurée en champ lointain est réalisée. Les spectrogrammes fournissent des
informations sur la maniére dont les composantes fréquentielles du signal acoustique
évoluent pendant le mouvement.

Dans le cadre de cette étude, le calcul des spectrogrammes est effectué en utilisant
une transformée de Fourier a court terme des signaux de pression. Les signaux sont
divisés en segments fenétrés se chevauchant, et les spectrogrammes représentent une
estimation de la densité spectrale de puissance sur chaque segment. Un filtre passe
haut avec une fréquence de coupure de 50 Hz est appliqué aux signaux afin d’éliminer
la contamination par le bruit de fond. Les spectrogrammes sont ensuite calculés avec
un chevauchement de 80% et des tailles de fenétre de respectivement 7000 échantillons,
3500 échantillons, 1400 échantillons et 700 échantillons pour les différentes fréquences
d’oscillation fo = 0.66 Hz, fy = 1.33Hz,fy = 3.32Hz, et fy = 6.63 Hz. Cette variation
du nombre d’échantillons avec la fréquence permet d’obtenir le méme nombre de fe-
nétres par cycle et d’assurer ainsi une résolution en angle d’attaque identique pour les
différentes fréquences. Les segments sont ensuite étendus a 8192 échantillons en utilisant
le remplissage par zéros padding afin d’obtenir une résolution fréquentielle de 6.25 Hz
également identique pour toutes les fréquences d’oscillation. Les spectrogrammes résul-
tants possédent alors respectivement des résolutions temporelles de 27 ms, 14 ms, 6 ms
et 3ms.

Pour les différentes configurations analysées, comprenant les quatre fréquences et les
deux amplitudes d’oscillation, une variation périodique de la pression acoustique me-
surée en champ lointain est obtenue au cours du mouvement. Il est alors observé pour
toutes les configurations d’écoulement, que lorsque l'angle d’attaque augmente au-
dessus d’une valeur critique une augmentation de I’énergie des spectres apparait pour
des fréquences inférieures & 1000 Hz et ce jusqu’a la diminution de 'angle d’attaque
en-dessous d’une valeur critique. Ce comportement est comparable a celui identifié par
Raus et al. [106] pour un profil NACA0012 en mouvement sinusoidal pour des fré-
quences d’oscillations réduites comprises entre £ = 0.01 et £ = 0.05, une incidence
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moyenne ajy; = 15° et une amplitude oy = 15° dans un écoulement caractérisé par
un nombre de Reynolds de 2.1 x 10°. En fonction de la fréquence et de ’amplitude
d’oscillation, des différences sont néanmoins observées au niveau de 'angle d’attaque
critique et de la répartition de ’énergie au sein de la zone a haute intensité. Les si-
gnaux acoustiques étant périodiques, il est proposé d’effectuer une analyse plus précise
du comportement acoustique en fonction de ces paramétres a partir de la moyenne
de phase des spectrogrammes. Ainsi, il est proposé d’étudier dans un premier temps
I'influence de la variation de fréquence d’oscillation sur les caractéristiques acoustiques
pour le profil soumis & un mouvement sinusoidal d’amplitude a4 = 15°. Dans un
second temps 'analyse sera menée pour le profil soumis & un mouvement sinusoidal
d’amplitude oy = 10°.

2.3.2.1 Influence de la fréquence d’oscillation sur le bruit généré pour une
amplitude d’oscillation a4 = 15°

La figure 2.26 présente les spectrogrammes moyennés en phase pour les fréquences ré-
duites d’oscillation £ = 0.005, £ = 0.01, k£ = 0.025 et £ = 0.5. Il est observé sur cette
figure que le bruit généré lors de l'oscillation du profil avec une amplitude ay = 15°
est caractérisé par un motif semblable pour les fréquences associées au régime quasi-
statique (k < 0.025). A une fréquence de régime dynamique & = 0.05, un comportement
spectral fortement parasité est observé, suggérant que la mesure du bruit est perturbée
par des sources de bruit externes. Cette interférence est attribuée au moteur, qui émet-
tait un bruit perceptible a 'oreille lors des mesures expérimentales. Par conséquent, les
caractéristiques du bruit de décrochage ne seront pas analysées pour cette fréquence.
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FIGURE 2.26 — Spectrogramme moyenné en phase de la pression acoustique mesurée
en champ lointain pour différentes fréquences d’oscillation et une amplitude a4 = 15°.
Les lignes pointillés indique les angles d’attaque pour lesquels la DSP est calculée

Le motif observé pour les fréquences réduites £ = 0.005, £ = 0.01 et £k = 0.025
est caractérisé par la présence de régimes acoustiques distincts. Premiérement lors de
Iaugmentation de 'incidence, un bruit large bande apparait pour des fréquences autour
de 400 Hz, suivi d’un bruit de plus forte intensité pour des fréquences comprises entre
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60 Hz et 300 Hz. Pour la phase d’incidence maximale un bruit spectral centré autour
de 160 Hz est observé. Lors de la phase descendante de l'oscillation il est remarqué que
ces régimes se répétent en sens inverse. Il est intéressant de remarquer que le motif
spectral comprenant ces différentes phases, n’est pas centré autour de I'angle d’attaque
maximal du mouvement sinusoidal ce qui met en évidence que I’hystérésis identifiée
dans les caractéristiques aérodynamiques du profil se retrouve également dans son com-
portement spectral. Il est également remarqué que selon la fréquence d’oscillation ces
motifs possédent quelques différences. En effet, pour les deux régimes quasi-statiques
de fréquence réduite £ = 0.005 et £ = 0.01, il est observé que les spectrogrammes de
pression acoustique en champ lointain sont symétriques avec des bruits de large bande
similaires de part et d’autre du pic tonal lors de 'augmentation et de la diminution
de I'angle d’attaque. Pour le régime quasi-statique de plus haute fréquence k£ = 0.025,
identifié comme un régime aérodynamique transitoire, la symétrie du spectrogramme
disparait avec 'augmentation de 'amplitude et de la durée du bruit large bande gé-
néré lors de la phase ascendante de 'oscillation. Par ailleurs, il est également observé
que le bruit large bande autour de 400 Hz semble étre parasité par un bruit extérieur,
attribuable au moteur. Enfin de maniére générale il apparait que 'augmentation de
la fréquence d’oscillation induit un élargissement du pic spectral observé & incidence
élevée.

En mettant ces résultats en paralléle avec le comportement aérodynamique identifié, il
est mis en évidence que le premier bruit large bande autour de 400 Hz apparait lors de la
séparation partielle de la couche limite au bord de fuite et de son rattachement lors de la
phase descendante. Le bruit de large bande compris entre 60 Hz et 300 Hz se manifeste
pour des angles d’attaque proches de la séparation totale de la couche limite du profil
et de son rattachement partiel lors de la diminution de 'incidence. Enfin, le bruit tonal
est percu lorsque la couche limite est totalement séparée du profil aussi bien lors de
la montée que de la descente, tant que la portance diminue. Afin de caractériser plus
précisément ces régimes acoustiques, il est proposé d’analyser les densités spectrales
de puissance de la pression acoustique mesurée en champ lointain lors de ces phases
acoustiques caractéristiques. Pour cela les DSP de sept angles d’attaques associés au
différents régimes sont extraites des spectrogrammes. La comparaison de ces DSP pour
k = 0.005 est présentée sur la figure 2.27.

Les régimes de bruit précédemment identifiés en conditions statiques sont retrouvés
en condition quasi-statique pour k = 0.005. Ces régimes composant le motif spectral
observé & toutes les fréquences d’oscillation quasi-statiques, il en est déduit qu’ils se
manifestent pour 'ensemble des régimes quasi-statiques examinés. Lorsque I'incidence
est proche de I’angle de séparation partielle de la couche limite en oy, = 21°, un bruit de
séparation large bande est premiérement identifi¢ lors de la phase ascendante de I'os-
cillation avec une augmentation de I'amplitude autour de 400 Hz. Avec 'augmentation
de l'incidence proche de I'angle de séparation totale de la couche limite en o, = 25°,
le bruit large bande de basse fréquence du régime acoustique de décrochage léger est
discerné. Enfin lorsque l'incidence continue de croitre, le pic spectral centré autour
d’un nombre de Strouhal projeté de St = 0.018 caractéristique du régime acoustique
de décrochage profond apparait autour de a, = 28° avant d’atteindre une amplitude
maximale en a, = 30°. Lors de la phase descendante de l'oscillation ces régimes sont
également observés avec une légére diminution générale en amplitude.
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FIGURE 2.27 — Comparaison des densités spectrales de puissance moyennée en phase
de la pression acoustique mesurée en champ lointain a différentes incidence instanta-
nées pour k = 0.005 et ay = 15° lors de (a) augmentation et (b) la diminution de
I'incidence, avec p,o; =2 x 107°Pa

Cette analyse approfondie des régimes acoustiques révéle que 'augmentation de la du-
rée du bruit large bande pour £ = 0.025 provient d’une modification du régime de
bruit de décrochage léger. En examinant la courbe de portance correspondante sur la
figure 2.20a, il apparait que cette observation peut s’expliquer par une pente moins
abrupte lors de la seconde chute de portance qui conduit alors & une augmentation de
la durée nécessaire pour obtenir la séparation totale de la couche limite. De plus, en
supposant que le bruit de décrochage profond est généré par un tourbillon de grande
échelle [88], 'augmentation de la largeur du bruit tonal associé avec la fréquence d’os-
cillation pourrait étre attribué a la perte de cohérence du tourbillon dont la fréquence
doit constamment s’adapter a la variation de plus en plus rapide de I'angle d’attaque
[106].

2.3.2.2 Influence de la fréquence d’oscillation sur le bruit généré pour une
amplitude d’oscillation a4 = 10°

Les spectrogrammes moyennés en phase de la pression acoustique mesurée en champ
lointain pour k£ = 0.005, k£ = 0.01, £ = 0.025 et £k = 0.05 sont présentés sur la figure
2.28. Le bruit généré lors de I'oscillation du profil avec une amplitude ay = 10° est ca-
ractérisé par un motif commun a toutes les fréquences quasi-statique d’oscillation. Pour
k = 0.05, le spectrogramme est parasité par du bruit externe comme avec aqy = 15°.
Ainsi les caractéristiques spectrales du bruit généré par le profil & cette fréquence d’os-
cillation ne seront pas étudiées.

Concernant les régimes quasi-statiques, il est intéressant de remarquer que le motif
spectral du bruit généré est différent de celui observé pour le profil oscillant avec un
mouvement, d’amplitude ay = 15°. En effet, bien que les bruits large bande centrés
autour de 400 Hz et compris entre 60 Hz et 300 Hz, sont retrouvés, aussi bien lors de la
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phase ascendante que descendante de ’oscillation, le bruit tonal de bande étroite n’est
observé que pour k£ = 0.005.
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FIGURE 2.28 — Spectrogramme moyenné en phase de la pression acoustique mesurée
en champ lointain pour différentes fréquences d’oscillation et une amplitude a4 = 10°.
Les lignes pointillés indique les angles d’attaque pour lesquels la DSP est calculée

De plus, le pic apparait pour une durée plus courte et sur une bande de fréquence plus
large que celle observée pour ay = 15°. Pour les fréquences du régime quasi-statiques
supérieures, £ = 0.01 et £ = 0.025, la durée du bruit large bande généré lors de la
phase ascendante de 'oscillation augmente ce qui induit alors une succession de deux
régimes de bruit large bande lors de la phase descendante de 1'oscillation. Cependant,
il est essentiel de rappeler que pour £ = 0.025, un comportement aérodynamique
bimodal a été identifié et qu’il est ici présenté la moyenne de phase du spectrogramme.
Enfin, comme précédemment, il est retrouvé que le motif spectral n’est pas centré
autour de 'angle d’attaque maximal du mouvement sinusoidal ce qui met en évidence
que I'hystérésis identifiée dans le comportement de portance influence les variations
acoustiques du bruit généré par le profil en mouvement.

En mettant ces résultats en paralléle avec le comportement aérodynamique identifié,
il est retrouvé que le premier bruit large bande autour de 400 Hz apparait lors de la
séparation partielle de la couche limite au bord de fuite et de son rattachement lors de la
phase descendante. Le bruit large bande compris entre 60 Hz et 300 Hz se manifeste pour
des angles d’attaque proches de la séparation totale de la couche limite du profil et de
son rattachement partiel lors de la diminution de I'incidence. De plus, pour &£ = 0.005,
il est observé que le bruit tonal de bande étroite est généré lorsque la couche limite est
totalement séparée du profil. Nous supposons que ce régime de bruit ne se manifeste
pas aux fréquences d’oscillation plus élevées en raison de la faible valeur de 'angle
d’attaque maximal d’oscillation qui ne permet pas la séparation totale de la couche
limite dans ces conditions d’écoulement. Afin de confirmer l'identification des régimes
acoustiques pour cette amplitude d’oscillation, il est proposé d’analyser les densités
spectrales de puissance de la pression acoustique mesurée en champ lointain. Pour cela
les DSP de quatre angles d’attaques associés aux différents régimes acoustiques sont
extraites des spectrogrammes. La comparaison de ces DSP pour & = 0.005 est présentée
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sur la figure 2.29.
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FIGURE 2.29 — Comparaison des densités spectrales de puissance moyennée en phase
de la pression acoustique mesurée en champ lointain a différentes incidence instanta-
nées pour k = 0.005 et ay = 10° lors de (a) augmentation et (b) la diminution de
I'incidence, avec p,oy =2 x 107°Pa

Les régimes de bruit identifiés en condition statique sont également présents en condi-
tion quasi-statiques pour k = 0.005. Lorsque l'incidence est proche de I'angle de sépa-
ration partielle de la couche limite en oy = 22°, un bruit de séparation large bande est
premiérement identifié¢ lors de la phase ascendante de l'oscillation. Avec ’augmentation
de l'incidence proche de I'angle de séparation totale de la couche limite en o, = 25°,
le bruit large bande de basse fréquence du régime acoustique de décrochage léger est
discerné. Lors de la phase descendante de 'oscillation, un bruit de bande de fréquence
plus étroite centré autour de 100 Hz est observé pour o, = 23°. Ce régime acoustique
s’apparente alors & un régime transitoire entre le bruit de décrochage léger et de dé-
crochage profond. Enfin, les régimes de bruit de décrochage léger de séparation sont
également retrouvés lors de la diminution en incidence.

Lorsque le profil NACA635418 est en mouvement de tangage sinusoidal pour
une amplitude moyenne «aj; = 15° et des amplitude d’oscillation ay = 10° et
aa = 15°, les régimes de bruit de décrochage statiques sont retrouvés en condition
quasi-statique comme identifié par Raus et al. [106] pour le profil NACA0012.
Pour une amplitude d’oscillation de vy = 10°, le régime acoustique associé¢ au
décrochage profond n’est pas atteint pour £ = 0.01 et & = 0.025 en raison de
I’absence de séparation totale de la couche limite. Enfin il serait intéressant par
la suite d’étudier plus en détail I'influence du comportement de portance bimodal
pour £ = 0.025 sur les caractéristiques acoustiques en réalisant une étude non
moyennée en phase.
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Conclusion du chapitre

Cette étude a permis d’identifier les comportements aérodynamique et acoustique
du profil NACA633418, tant en conditions statiques que lors de mouvements de
tangage oscillatoires. Une partie des résultats exposés dans cette thése a été pré-
senté dans article [105] auquel j’ai contribué en tant que co-autrice.

Tout d’abord, une vaste base de données expérimentales présentant la caracté-
ristique majeure d’intégrer des mesures synchronisées du comportement aérody-
namique et acoustique du profil NACA635418 jusqu’a présent peu exploré dans
la littérature a été constituée. Cette base de données posséde ’avantage de tenir
compte d’'une multitude de parameétres d’écoulement, notamment la vitesse et
le niveau de turbulence de I’écoulement incident avec l'introduction ou non de
grilles de turbulence et de tripping et la possibilité de mener des mesures en
condition statique ou dynamique pour différentes fréquences et amplitudes d’os-
cillation. En condition statique, il a été identifié par analyse des coefficients de
portance et des coefficients de pression pariétale que, face au développement et
Iintensification d’un gradient de pression adverse généré par une augmentation
de l'incidence de 1’écoulement, le décrochage du profil NACA633418 se caracté-
rise par une séparation de couche limite en deux temps initiée par une séparation
partielle typique du décrochage de bord fuite jusqu’a une séparation totale dont
lorigine précise n’a pas pu étre clairement identifiée avec les seules mesures de
pression pariétale. De plus, 'identification du processus de décrochage a été va-
lidé par comparaison avec des simulations Xfoil ce qui a également permis de
mettre en évidence le role primordial de la discrétisation des sondes de pres-
sion pariétale lors des mesures expérimentales. Il a également été identifié que
ce comportement aérodynamique engendre la présence de trois régimes acous-
tiques distincts lors de la séparation et le décollement de la couche limite : le
bruit de séparation, le bruit de décrochage léger et le bruit de décrochage pro-
fond. De plus, le role du tripping a été vérifié, et la robustesse des régimes de
bruit de décrochage statique a été mis en évidence. Pour le profil NACA635418
oscillant avec un mouvement de tangage sinusoidal, il a été montré que plusieurs
comportements aérodynamiques et acoustiques se distinguent selon la fréquence
et 'amplitude du mouvement oscillatoire. Pour les régimes quasi-statiques, les
régimes de bruit de séparation, de décrochage léger de décrochage profond iden-
tifiés en condition statique sont également générés lors de 'oscillation. Toutefois,
ces régimes de bruit de décrochage, ainsi que le comportement aérodynamique du
profil, subissent de légéres modifications lorsque la fréquence d’oscillation aug-
mente. En effet, un régime transitoire a été identifié pour k£ = 0.025, la plus haute
fréquence réduite de régime quasi-statique analysée. Enfin, il a également été mis
en évidence qu'une amplitude d’oscillation trop proche de 1’angle de séparation
totale de la couche limite statique peut empécher la couche limite de se séparer
totalement du profil lors de I'oscillation et ainsi empécher la génération de bruit
de décrochage profond.

Les conditions d’apparition et les caractéristiques spectrales du bruit de décro-
chage du profil NACAG633418 en condition statique et lors du mouvement de
tangage oscillatoire du profil ayant été identifiées, I'intérét se porte maintenant
sur le développement de méthodes d’analyse permettant d’identifier les phéno-
ménes aérodynamiques a l'origine de ces différents régimes acoustiques.
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Perspectives

A la lumiére des résultats présentés dans ce chapitre, il semble pertinent d’envisa-
ger la réalisation d’études complémentaires visant a approfondir certains aspects,
comme par exemple :

e Reéaliser une étude expérimentale visant a déterminer combien de sondes de
pression pariétale sont requises le long de la corde du profil afin de capturer
de maniére exhaustive le comportement aérodynamique de la couche limite,
ainsi que leurs positions optimales.

e Développer des corrections d’angles d’attaque pour des profils en mouve-
ment de tangage en soufflerie & jet ouvert. Une piste de recherche peut
étre de comparer des expériences de profil oscillant menées dans des souf-
fleries de géométrie différente et de tester les corrections déja existantes en
condition statique.

e Approfondir I'analyse aérodynamique et acoustique du comportement bi-
modal identifié en régime quasi-statique pour £ = 0.025 et ay = 10°.
Cette démarche pourrait étre réalisée en effectuant une étude statistique
des mesures effectuées au cours de cette campagne expérimentale. Il peut
également étre envisagé d’effectuer des mesures supplémentaires de fluc-
tuations de pression pariétale qui pourraient étre utiles afin d’identifier les
phénoménes sous-jacents & ce comportement.

e Enfin, il est évident qu’une lacune dans cette analyse réside dans ’étude du
comportement aérodynamique en trois dimensions (3D). Par conséquent, il
serait envisageable de réaliser des analyses prenant en considération ces ef-
fets, en examinant par exemple les mesures effectuées le long de I’envergure
du profil au sein de cette campagne expérimentale. De plus, il pourrait étre
envisagé d’effectuer de nouvelles mesures en utilisant une balance d’effort,
ce qui, par comparaison avec I’analyse en deux dimensions, pourrait fournir
un apercu des effets tridimensionnels du décrochage.
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Objectifs du chapitre

Les structures turbulentes jouant un role important dans le bruit produit par un
écoulement, 'objectif de ce chapitre est de développer un protocole permet-
tant d’identifier les structures aérodynamiques a 1’origine du bruit de
décrochage en conditions statique et dynamique. Pour cela, une campagne
expérimentale permettant de mesurer le champ de vitesse par vélocimétrie par
images de particules résolue en temps et la pression acoustique champ lointain de
maniéere synchronisée est réalisée. Un protocole d’analyse de ces données permet-
tant 'identification des structures et ’étude de leur lien avec les caractéristiques
spectrales du bruit de décrochage est développé.

3.1 Reéalisation d’'une campagne de mesures expéri-
mentales

Suite a la premiére campagne de mesure effectuée avec un profil instrumenté décrite
dans la Section 2.1, 'objectif de cette seconde campagne de mesure est d’obtenir des
mesures du champ de vitesse autour du profil de maniére synchronisée avec des mesures
acoustiques afin de permettre 'identification des structures aérodynamiques a l'origine
du bruit de décrochage en conditions statique et dynamique. Pour cela, des mesures
synchronisées de vélocimétrie par images de particules résolue dans le temps (TR-PIV)
en champ proche du profil et de microphone en champ lointain sont réalisées. Comme
précédemment, ['expérience a été développée au Laboratoire de Mécanique des Fluides
et d’Acoustique (LMFA) de I'Ecole Centrale de Lyon par Emmanuel Jondeau, Pascal
Souchotte et Michel Roger. Mon role a alors été d’effectuer la campagne de mesures
expérimentales avec David Raus, post-doctorant de TENSTA participant également au
projet PIBE a cette époque. Cette campagne d’essais a été réalisée durant la période
de fin 2020 & début 2021. La matrice d’essai détaillée de cette seconde campagne de
mesure expérimentale est présentée dans ’Annexe B.

3.1.1 Présentation du montage expérimental et de la campagne
de mesures

La vélocimétrie par image de particule (PIV) est une technique expérimentale de vi-
sualisation d’écoulement trés répandue en aérodynamique [89, 141, 90|. Différentes
catégories de vélocimétrie par image de particules se distinguent selon la méthode ex-
périmentale utilisée. Les méthodes les plus couramment rencontrés sont la vélocimétrie
par image de particule classique mesurées en deux dimensions (2D-PIV), la PIV tomo-
graphique qui permet de mesurer les composantes du champ de vitesse de ’écoulement
selon trois dimensions (Tomo-PIV), la PIV résolue en temps (TR-PIV) et la PIV sté-
réoscopique (Stereo PIV) combinant 1'utilisation de deux caméras. Dans le cadre de
cette campagne expérimentale, des mesures de PIV bidimensionnelles résolues en temps
(2D TR-PIV) ont été réalisées & mi-envergure du profil. La paramétrisation de la 2D
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TR-PIV a été réalisée par 'équipe du LMFA. Ainsi 'objectif ici est de présenter la
méthode en générale, sans entrer dans la justification des choix de parameétres.

3.1.1.1 Présentation de la TR-PIV utilisée dans la campagne de mesures

Dans le cadre de cette campagne expérimentale, les champs de vitesse sont mesurés
a l'aide d’un systéme de TR-PIV bidimensionnelle dans le plan horizontal (z, y) du
cOté ex trados du profil, comme illustré dans la figure 3.1. Ce systéme comprend des
particules d’ensemencement dont les caractéristiques sont choisies de maniére a ne pas
altérer la dynamique de I’écoulement, une source lumineuse capable de fournie une
lumiére monochromatique de grande puissance qui puisse étre transformée en une fine
nappe d’intensité homogéne ainsi qu'une caméra rapide permettant d’enregistrer les
images des particules. Une caméra rapide Phantom VEO1310 est ainsi positionnée au-
dessus du disque supérieur de guidage. Pour maximiser la taille de la zone du champ
de la caméra située dans le sillage du profil, la caméra est tournée autour de 'axe z
d’'un angle de —15°, correspondant a l'incidence moyenne du profil en oscillation. De
plus, pour éviter les réflexions lumineuses générées par la paroi du profil, la caméra
est inclinée autour de l'axe x de +3°. La distorsion résultante est alors corrigée lors de
I’étape de calibration en utilisant une mire de calibration tridimensionnelle.
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(a) Photographie du montage expérimental  (b) Schéma de champ d’écoulement mesuré

FIGURE 3.1 — Représentation du montage expérimental de TR-PIV bidimensionnel
dans la soufflerie anéchoique du LMFA.

[’ensemencement de I’écoulement est effectué avec des particules "Feuerwehr Extra"
SAFEX Inside Nebelfluid, d'un diameétre moyen de 1 pm. Les particules sont injectées a
I’entrée du compresseur, bien en amont de la zone de mesure. Elles parcourent ensuite
toute la longueur de la soufflerie, assurant ainsi une homogénéisation compléte de leur
répartition dans I’écoulement. Des mesures du diamétre des particules par anémométrie
phase Doppler (PDA) ont permis d’obtenir des histogrammes révélant une distribution
de taille allant de 0.514 ym (limite inférieure contrainte par la longueur d’onde du
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faisceau laser vert) a 3 um, avec un diamétre moyen des particules d’environ 1 pm.
Cela se traduit par des particules qui suivent efficacement ’écoulement et qui sont
uniformément réparties. Les particules sont éclairées & 532 nm par un laser Mesa PIV
532-120-M d’Amplitude Laser®) a double impulsion, fournissant 9 mJ par impulsion,
connecté & un bras articulé. Les mesures de champ de vitesse sont effectuées dans
un champ de vision de 166.8 x 222 mm? avec une résolution spatiale de 5.76 px/mm.
L’acquisition et le traitement des données sont effectués avec le logiciel Davis 10.1.2 de
Lavision [69]. La fréquence d’échantillonnage de TR-PIV est fp;y = 3kHz pour une
durée d’acquisition de 1.65s, soit 4953 images enregistrées pour chaque acquisition.
Cette durée d’acquisition est fixée par la limite de la mémoire de la caméra. Les champs
de vecteurs de vitesse sont ensuite calculés a l'aide d’un algorithme de corrélation
croisée multipass avec une taille de fenétre d’interrogation finale de 16 x 16 px? et un
chevauchement de 50%. Une explication plus approfondie de cet algorithme et de ces
paramétres peut étre trouvée dans 1'étude de Raffel et al. [104]. Des critéres de sélection
basés sur le rapport de créte et des valeurs seuils résiduelles sont ensuite appliqués en
post-traitement afin d’éliminer les potentiels vecteurs parasites.

3.1.1.2 Les mesures aérodynamiques et acoustiques

Cette seconde campagne de mesure expérimentale a été menée dans des conditions
d’écoulement identiques a celles de la premiére campagne de mesure décrites précé-
demment dans la section 2.1.1.1. La principale différence réside dans l'installation d’un
dispositif d’acquisition de données de vélocimétrie par imagerie de particules, ainsi
que l'utilisation d’un profil NACA633418 non équipé de sondes de pression pariétale
a mi-envergure afin de prévenir tout endommagement des sondes de pression lors de
I'introduction de particules d’ensemencement nécessaires aux mesures de 2D TR-PIV.

Les mesures 2D TR-PIV sont réalisées de maniére synchronisée avec des mesures
acoustiques en champ lointain. Comme lors de la premiére campagne de mesures, le
bruit percu en champ lointain est mesuré grace a un arc de cercle de 13 microphones
Gras 46BE placé dans le plan médian & 2m du centre du profil du cété intrados.
Les mesures de pression acoustiques sont effectuées avec une fréquence d’acquisition
fspioo = D1.2kHz. De plus, afin de tenir compte du temps de propagation acous-
tique, une durée d’acquisition acoustique de 2s, légérement plus longue que la durée
d’acquisition TR-PIV, a été choisie. Les signaux de déclenchement du microphone et
du laser ont été enregistrés pour synchroniser les données PIV et acoustiques lors de
I’analyse des données. En condition statique des mesures ont été réalisées pour quatre
angles d’attaque de valeur effective a, = —0.6°, a, = 0.65°, o, = 10.19°, o, = 13.37°,
ag = 23.8°, a, = 26.26° correspondants aux différents régimes de séparation de couche
limite identifiés précédemment dans la Section 2.2. Pour chaque angle, les mesures
sont répétées dix fois de maniére indépendante. En condition dynamique, les mesures
ont été réalisées pour le profil en mouvement de tangage sinusoidal avec une incidence
moyenne «j; = 15°, une amplitude d’oscillation a4 = 15° pour cinq fréquences d’oscil-
lation différentes : fy = 0.66 Hz, fo = 1.66 Hz, fy = 3.32Hz, fy = 4.9Hz et fy = 6.6 Hz.
Pour chaque configuration de mouvement, les mesures ont été répétées plusieurs fois
de maniére indépendantes afin d’obtenir un nombre total de 20 oscillations.

Comme précédemment avec le profil instrumenté, différentes configurations d’écoule-
ment ont été élaborées et mesurées avec et sans ajout de grille de turbulence amont,
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de tripping sur I'intrados du profil et pour différentes vitesses d’écoulement comprises
entre 25m.s~! et 75m.s™!. Dans le cadre de ce chapitre seule la configuration sans
grille de turbulence amont et avec tripping intrados pour un écoulement caractérisé
par un nombre de Reynolds basé sur la corde de Re = 4 x 10° a été analysée. Enfin, des
mesures purement acoustiques ont également été réalisées sur des durées d’acquisition
plus longues afin de comparer les comportements acoustiques des profils NACA633418
utilisés lors de ces deux campagnes d’essais. En condition statique ces mesures ont
été réalisées sur des durées de 30s, en condition dynamique sur 100 oscillations. Des
mesures du bruit de fond de 30s ont également été effectuées.

3.1.2 Traitement des images de 2D TR-PIV

Afin de faciliter analyse et I'interprétation des résultats de 2D TR-PIV, des traite-
ments supplémentaires des images enregistrées lors de la 2D TR-PIV ont été développés.
En condition statique, un pré-traitement de masquage du profil et de son ombre a été
élaboré afin de faciliter 'interprétation des résultats et d’éviter que de fausses données
dues a la réverbération du laser prés de la paroi n’interférent lors des calculs de cor-
rélation d’images. En condition dynamique, un post-traitement a été développé pour
identifier la position du profil au cours du temps. En effet, le signal du moteur n’ayant
pas été enregistré lors des mesures synchronisées de 2D TR-PIV et d’acoustique, il a
été nécessaire de développer une méthode permettant d’identifier la position du profil
au cours du temps.

3.1.2.1 Masque en statique

Lors de I'illumination de I’écoulement par le faisceau laser, seules les caractéristiques
de I’écoulement présentes du coté extrados du profil sont rendues visibles. Ainsi une
zone d’ombre se forme du c6té intrados du profil, ce qui peut perturber I'interprétation
des mesures de 2D TR-PIV. Pour remédier a cette situation, un pré-traitement a été
mis au point pour masquer a la fois le profil et sa zone d’ombre sur les images brutes de
2D TR-PIV. Cela simplifie I'identification de la position du profil et permet d’éliminer
les données qui ne nécessitent pas d’étre analysées. De plus, la réverbération du laser a
proximité de la paroi du profil pouvant induire des données incorrectes, il a été choisi
d’appliquer ce masquage avant d’effectuer le calcul de corrélation PIV.

Le masque est généré a partir des images brutes de 2D TR-PIV. Sur ces images, la
paroi du profil proche du bord de fuite est fortement contrastée, comme illustré sur la
figure 3.2a, ce qui permet en ajustant le contraste de distinguer nettement la frontiére
délimitant la zone comprenant le profil et son ombre de ’écoulement. A partir des
images brutes, la position précise du bord de fuite du profil est également déterminée.
Connaissant la géométrie et I'incidence du profil, il est alors possible de le positionner
sur les résultats de TR-PIV, voir figure 3.2b. Ce pré-traitement a été réservé aux
mesures en condition statique car traiter toutes les positions requises pour créer le
masque en condition dynamique serait excessivement chronophage.
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FIGURE 3.2 — Détermination du masque en statique pour a, = 26.26°. La figure a)
présente une image brute de 2D TR-PIV tandis que la figure b) expose la norme du
champ de vitesse associé. Elle inclut le masquage, le positionnement du profil, ainsi
que la correction de ’angle de 15° de la caméra.

3.1.2.2 Identification du mouvement en condition dynamique

Le signal du moteur n’ayant pas été enregistré pendant les mesures synchronisées de
2D TR-PIV et d’acoustique, il était nécessaire de mettre au point une méthode permet-
tant de déterminer la position du profil au cours du temps. Pour cela, une technique
basée sur 'analyse des images brutes de 2D TR-PIV a été mise au point. Tout comme
précédemment, cette méthode s’appuie sur la capacité de la surface du profil a réfléchir
efficacement la lumiére du laser. En ajustant le contraste des images brutes, il a alors
été possible d’identifier I’évolution de la position de cette frontiére au cours du temps
en un point donné, voir figure 3.3a. Cette évolution suit ainsi une tendance sinusoidale
en phase avec le mouvement du profil au cours du temps.
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(a) Image traitée avec position du point (b) Trajectoire du profil déterminée

FIGURE 3.3 — Traitement développé afin d’identifier la position du profil oscillant au
cours du temps, exemple pour k£ = 0.025, ap; = 15° et vy = 15°.
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Connaissant la fréquence et 'amplitude du mouvement du profil, I’évolution de la
position du point de paroi au cours du temps a été ajustée en fonction du mouvement
théorique du profil, voir figure 3.3b, ce qui a ensuite permis par calcul de déphasage
d’identifier ’évolution de la position réelle du profil au cours du temps.

3.1.3 Limites du montage expérimental

Afin d’analyser si les résultats obtenus lors de cette étude peuvent étre mis en relation
avec les mesures de pression pariétale exposées précédemment dans le Chapitre 2, il est
proposé de comparer les caractéristiques acoustiques des deux profils utilisés lors de ces
différentes campagne de mesures. Outre le fait que la mise en commun de ces mesures de
natures différentes permet d’obtenir une caractérisation approfondie du phénoméne de
décrochage, il parait également intéressant de pouvoir établir un lien entre ces données
afin de pallier la perte d’informations de 2D TR-PIV prés de la paroi induite par la
réverbération du laser sur la surface du profil. Pour cela, une évaluation du manque
d’information proche paroi dans les données de TR-PIV est également présentée dans
cette section.

3.1.3.1 Comparaison du comportement acoustique du profil intrumenté et
du profil de TR-PIV

Afin d’évaluer la possibilité de combiner les mesures de pression pariétale et de TR-
PIV, les caractéristiques acoustiques des profils associés sont comparées a la fois en
condition statique et dynamique. En condition statique, les densités spectrales de puis-
sance du bruit rayonné pour cing angles d’attaque appartenant aux régimes de bruit
de séparation, de décrochage léger et de décrochage profond sont comparées. Les DSP
sont calculées par méthode de Welch, avec une fonction de Hamming appliquée sur des
segments comprenant chacun 6400 échantillons et un chevauchement de 50% pour une
résolution fréquentielle finale de 8 Hz. La figure 3.4 représente les DSP ainsi obtenues
pour les angles a, = 13.37°, a, = 19.9°, a, = 22°, a, = 23.8° et a, = 26.26°.

Il apparait ainsi que bien que le régime de bruit de séparation pour a, = 13.37° et
le régime de bruit de décrochage profond pour a. = 26.26° semblent posséder des ca-
ractéristiques spectrales similaires pour les deux profils, des différences sont présentes
pour le bruit de décrochage léger. En effet, pour o, = 19.9° et a, = 22°, le bruit généré
par le profil utilisé lors de la campagne de TR-PIV ne posséde pas la bosse large bande
aux basses fréquences (en-dessous de 200 Hz) spécifique du bruit de décrochage léger.
Toutefois, il est remarqué que le bruit généré par ce profil sur cette gamme d’inci-
dence se distingue du bruit de séparation et du bruit de décrochage profond. De méme,
le bruit généré par ce profil en o, = 23.8° ne posséde pas de pic spectral de faible
amplitude illustrant le développement du bruit de décrochage profond. Avec le profil
de TR-PIV, il apparait un bruit de transition entre le bruit de séparation et le bruit
de décrochage profond différent du bruit de décrochage léger identifié précédemment
dans le chapitre 2. Enfin, une différence est également observée avec 'apparition d’une
bosse haute fréquence autour de 8000 Hz pour tous les régimes de bruit sauf le bruit
de décrochage profond suggérant la présence de possibles effets d’installation.

En condition dynamique, la comparaison des caractéristiques spectrales du bruit généré
par les deux profils est effectuée pour un mouvement d’incidence moyenne aj; = 15°
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FIGURE 3.4 — Comparaison des densitées spectrales de puissance mesurées avec le
profil instrumenté ("Profil instrumenté - 04/12/20") et le profil de TR-PIV ("Profil

PIV 27/01/21") pour différents angles d’attaque et bruit de fond de la soufflerie avec
laser allumé.
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et d’amplitude d’oscillation ap; = 15° pour quatre fréquences d’oscillation différentes :
k = 0.005, £k = 0.01, £ = 0.025 et k£ = 0.05. Les spectrogrammes moyennés en phase
correspondants sont représentés sur la figure 3.5. Les spectrogrammes sont calculés
avec un chevauchement de 80% pour des tailles de fenétres variant selon la fréquence
d’oscillation afin d’assurer un nombre identique de fenétre par cycle. Les segments
sont ensuite étendus a 8192 échantillons en utilisant le remplissage par zéros padding
afin d’obtenir des résolutions temporelles de respectivement 6.25 Hz et des résolutions
fréquentielles de 27 ms, 14 ms, 6 ms et 3 ms.

k=0.01

k=0.05 —

Profil instrumenté
— — -Profil PIV

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1

fot fot fot fot

FIGURE 3.5 — Comparaison des spectrogrammes mesurées avec le profil instrumenté
et le profil de TR-PIV en condition dynamique pour a,; = 15°, as = 15° et quatre
fréequences d’oscillation.

Il est alors remarqué que lorsque le profil est soumis & un mouvement de tangage os-
cillatoire, les spectrogrammes moyennés en phase du bruit généré par les deux profils
sont différents. En effet, pour le profil utilisé pour la TR-PIV, bien que le bruit de sé-
paration apparaisse pour des angles d’attaque similaires avec une intensité légérement
plus forte, un retard est observé dans 'apparition du bruit de décrochage léger. De
plus, le bruit de décrochage profond apparait sur une durée plus courte. Ces différences
s’intensifient a mesure que la fréquence d’oscillation augmente pour les régimes quasi-
statiques. Pour le régime dynamique k = 0.05, il est remarqué que le bruit parasite du
moteur n’apparait plus dans les mesures de cette seconde campagne de mesure. Cette
réduction du bruit parasite provient du fait que le profil de TR-PIV est plus léger ce
qui réduit la charge du moteur. Cela rend alors possible I’analyse du bruit généré pour
k = 0.05.

Plusieurs hypothéses peuvent étre avancées afin d’expliquer ces différences spectrales
lors du décrochage. Premiérement, il peut étre envisagé que cela provienne d'une dif-
férence d’état de surface entre les deux profils, induite par la présence des sondes de
pression pariétale. En effet, bien que les profils aient une géométrie et un revétement
identiques, le profil instrumenté est équipé de sondes de pression placées a mi-envergure
du profil dont les tubes capillaires parcourent ensuite la moitié de 'envergure a I'inté-
rieur du profil entrainant alors la formation de tres légéres ondulations visibles a I'ceil
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et perceptibles au toucher le long de la mi-envergure des deux cotés du profil. Il serait
alors envisageable que la présence de ces ondulations retarde ou modifie le processus de
séparation de la couche limite du profil. En effet, Chakroun et al. [18] ont démontré que
pour un profil NACA0012 & un nombre de Reynolds de Re = 1.5x 10°, I'introduction de
rugosité due a 'ajout de fils métalliques d’'un diamétre de 2mm le long de 'envergure
a différentes positions le long de la corde engendre des modifications dans I’évolution
de la portance. Les auteurs ont notamment observé que la rugosité de surface retarde
Iangle de décrochage statique. Afin d’identifier si les différences acoustiques peuvent
provenir de ’altération de I’état de surface du profil instrumenté, des mesures de rugo-
simétre ont été réalisées sur la paroi du profil instrumenté. Il a alors été constaté que
ces ondulations possédent une amplitude d’environ 20pum, ce qui parait insuffisant pour
engendrer des effets significatifs sur les caractérisitiques aérodynamiques et acoustiques
de I’écoulement. Toutefois, il est rappelé que le profil et le nombre de Reynolds exami-
nés dans cette étude différent de ceux analysés dans I'étude de Chakroun et al. [18], ce
qui peut avoir une incidence sur I'influence de la rugosité. Une explication alternative
pourrait résider dans le fait que le bruit de décrochage léger provienne d’un phénomeéne
aérodynamique dont la dynamique varie sur une échelle de temps supérieure a la durée
d’acquisition. Il est également possible que le phénoméne aérodynamique responsable
du bruit de décrochage statique présente une variété de comportements. En effet, il est
rappelé que ce régime de bruit est percu lors de la séparation totale de la couche limite
qui est une phase fortement instable.

3.1.3.2 Perte de données proche paroi

Comme indiqué précédemment, la réverbération du laser a la surface du profil conduit a
une perte de données proche paroi. En comparant les champs de vitesses de I’écoulement
en condition statique obtenues a partir des mesures de 2D TR-PIV masquées pour
différents angles d’attaque, il apparait que selon 'incidence du profil et la position le
long de la corde du coté extrados, I’épaisseur de cette zone sans données de champ de
vitesse varie entre 10 mm au bord d’attaque et 1mm au bord de fuite. Cela suggére
qu’il n’est pas possible d’identifier des structures de petite taille a proximité de la paroi
du profil. Cette limitation ne pose pas de probléme dans le cadre de I’étude du bruit de
décrochage associé a des structures de grande échelle [67]. En revanche, pour 1’analyse
du bruit de séparation et du bruit de couche limite turbulente, qui sont généralement
caractérisés par des structures de taille plus réduite, ces données ne pourront pas étre
exploitées.

3.2 Processus d’identification des structures aérody-
namiques a l’origine du bruit de décrochage

Dans la littérature, les études proposées jusqu’a présent sur le bruit de décrochage d'un
profil statique ou en mouvement de tangage utilisant des données de PIV n’ont pas
permis d’identifier clairement les structures aérodynamiques & 'origine du bruit. En
effet, lors de I'étude du bruit de décrochage léger en condition statique pour un profil
NACA65(12)10, Lacagnina et al. [67] ont réalisé une analyse des images de TR-PIV
par décomposition en modes dynamiques (DMD) ce qui a permis d’extraire les princi-
pales caractéristiques de I’écoulement aux fréquences de cohérence maximale entre la
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pression pariétale et la vitesse de I’écoulement. Cependant, le lien direct avec le bruit
généré n’a pas pu étre étudié car les mesures de TR-PIV et d’acoustiques n’étaient pas
synchronisées. Pour le bruit de décrochage dynamique, Siegel et al. [115] ont effectué
des mesures de stéréo-PIV pour un NACA64—618. Dans ce cas, I’étude s’est concentrée
sur analyse de la corrélation entre les données aérodynamiques et acoustiques. Ainsi,
le lien entre ces données a été établi. Cependant la structure a 'origine de ce bruit n’a
pas été clairement définie. L’objectif de ce protocole d’analyse est donc de permettre a
la fois ’étude du lien entre les données aérodynamique et acoustique et I'identification
de la structure aérodynamique qui maximise la corrélation entre le champ de vitesse
de I'écoulement et la pression acoustique mesurée lors du décrochage en conditions
statique et dynamique.

Afin d’identifier des structures aérodynamiques & partir de mesures de PIV 2D, plusieurs
approches sont proposées dans la littérature avec notamment les méthodes eulériennes
de détection de tourbillon, les méthodes lagrangiennes et les méthodes de décomposi-
tion modale. Les critéres d’identification eulériens traitent des concentrations spatiales
de quantités dérivées du champ de vitesse instantané et de ses gradients. Des revues
complétes sur la diversité des schémas d’identification des tourbillons eulériens et leurs
applications peuvent étre trouvées dans les travaux de Jeong and Hussain [63] et de
Wu et al. [140]. Parallélement des méthodes eulériennes traditionnellement employées,
des algorithmes d’identification de structures cohérentes de nature lagrangienne ont
récemment été développés [98]. Cette approche repose sur I’étude des trajectoires de
particules fluides. [’approche lagrangienne la plus populaire repose sur les exposants
de Lyapunov a temps fini (FTLE) [54]. Une présentation de cette méthode peut étre
trouvée dans les travaux de Haller [55]. Une comparaison entre 'utilisation des mé-
thodes eulériennes et lagrangienne pour la détection de tourbillon dans le sillage d’un
profil oscillant en décrochage peut étre trouvée dans ’étude de Mulleners and Raffel
[89]. Dans cette étude, les auteurs confrontent les résultats obtenus par application des
critéres eulériens Ay et 'y avec le critére lagrangien FTLE. Enfin il existe également
des méthodes de décomposition modale qui consistent a identifier des structures cohé-
rentes présentes dans un écoulement par résolution de problémes aux valeurs propres.
La méthode de décomposition modale la plus connue est la décomposition aux valeurs
propres dans le domaine spatial (POD) mais plusieurs alternatives ont été dévelop-
pées depuis comme la POD étendue (EPOD) [8], la POD spectrale (SPOD) [112] ou
encore la décomposition en modes dynamiques (DMD) [128]. Dans le cadre de cette
étude un ensemble de différentes méthodes eulériennes et de décomposition modale est
utilisé afin d’identifier les structures aérodynamiques présentes dans 1’écoulement et
de déterminer leur signature spectrale. Ces méthodes sont détaillées dans la suite de
cette section ainsi que l'identification du lien entre ces structures et le bruit a partir
de méthodes de corrélation.

3.2.1 Caractérisation de I’écoulement et identification des struc-
tures aérodynamiques

Afin d’identifier les structures aérodynamiques présentes dans I’écoulement lors de la
génération des bruits de décrochage, différentes méthodes sont exploitées. Dans un
premier temps, les zones propices au développement de ces structures sont identifiées
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par analyse des lignes de courant de 1’écoulement moyen et de la distribution spatiale
des composantes du tenseur de Reynolds. Ensuite, I'identification des structures est
effectuée en utilisant la méthode des quadrants. Bien que cette méthode soit générale-
ment employée pour des écoulements de couche limite turbulente, il est proposé dans
le cadre de cette étude d’étendre son application a ’analyse d’écoulements de sillage.
Afin de confirmer applicabilité de cette méthode a ce type d’écoulement, une analyse
paralléle est menée en utilisant le critére de détection de tourbillon I'y dont les résul-
tats fournissent des informations complémentaires sur la dynamique de formation des
structures de grande échelle.

3.2.1.1 Lignes de courant et tenseur de Reynolds

Les zones de cisaillement étant des zones fortement instables pouvant conduire au lacher
de structures aérodynamiques, il a été dans un premier temps entrepris de localiser ces
zones dans I’écoulement. Pour cela les zones de recirculation sont identifiées par analyse
des lignes de courant de I’écoulement moyen, et les zones de forte énergie et cisaillement
turbulent sont mises en évidence en étudiant la répartition spatiale des composantes du
tenseur de Reynolds. Les lignes de courant sont définies comme les courbes tangentes
en chaque point spatial au vecteurs de vitesse répondant en tout instant aux équations
différentielles

dr  dy

u oy
avec u et v les composantes respectives du champ de vitesse bidimensionnel selon les
direction x et y. Dans le cadre de cette analyse, les lignes de courant sont calculées
a partir des moyennes temporelles des champs de vitesse en condition statique et des
moyennes de phase en condition dynamique qui représentent alors des écoulements
permanents. Les lignes de courant fournissent ainsi une représentation visuelle de la
trajectoire des particules de fluide permettant de localiser les zones de recirculation.
Cette analyse est complétée par I’étude de la répartition spatiale des composantes du
tenseur de Reynolds. Le tenseur de Reynolds 7 est une matrice symétrique quantifiant
le transport de quantité de mouvement par les fluctuations de vitesse turbulentes, défini
en écriture indicielle comme

, (3.1)

Tij = —PUQU}, (32)

avec v, les fluctuations de vitesse obtenues par décomposition de Reynolds. La trace
du tenseur de Reynolds représente alors ’énergie cinétique turbulente. La partie non
diagonale du tenseur de Reynolds peut étre interprétée comme un terme de viscosité
supplémentaire, appelé viscosité turbulente induisant du cisaillement turbulent [52].
Des analyses complémentaires sont toutefois nécessaires afin de déterminer clairement
les structures présentes dans les zones identifiées.

3.2.1.2 Identification par la méthode des quadrants

En raison du temps de calcul substantiel requis par les méthodes d’identification de
structures dans un écoulement & partir d’images de TR-PIV, nous avons cherché une
approche permettant de fournir rapidement des informations pertinentes sur le champ
de vitesse. C’est ainsi que nous nous sommes intéressés a la méthode des quadrants.
La méthode des quadrants est une méthode d’identification de structures turbulentes
reposant sur l'exploitation des informations contenues dans les signes des fluctuations
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de vitesse. Pour cela, les fluctuations de vitesse en chaque point du champ de vitesse
mesuré sont représentées dans un plan (u’,v") dont les axes définissent quatre quadrants,
comme illustré sur la figure 3.6. Chaque quadrant représente une combinaison de signes
des fluctuations de vitesse. Par exemple, le quadrant Q1 représente la situation dans
laquelle les fluctuations de vitesse longitudinales et transversales sont positives (u' > 0,
v" > 0), ¢’est-a-dire la partie supérieure droite du plan. Le quadrant Q2 représente la
situation dans laquelle la fluctuation de vitesse longitudinale est négative (u’ < 0) et
la fluctuation de vitesse transversale est positive (v' > 0), et ainsi de suite. L’ordre des
numéros de quadrants est défini dans le sens anti-horaire en commencant par les deux
valeurs positives des fluctuations de vitesse.

/\U/
(2 (1
u <0 u >0
v' >0 v' >0
u/
@F 4
u <0 u >0
v’ <0 v <0

FIGURE 3.6 — Représentation de la division des fluctuations de vitesse en quatre qua-
drants

Cette méthode a été initialement développée par Lu and Willmarth [74] pour quan-
tifier les observations d’éjections et de balayages dans une couche limite turbulente.
Ainsi, chaque quadrant est associé 4 un événement présent dans la couche limite tur-
bulente. Pour ce type d’écoulement, les quadrants Q2 et Q4 sont identifiés comme des
générateurs de turbulence et sont respectivement associés aux mécanismes d’éjection
et de balayage ("ejections" et "sweeps" ). Les quadrants Q1 et Q3 sont associés & des
phénomeénes d’interaction. Fabris and Nakayama [36] ont montré que ces associations
peuvent étre généralisées aux écoulements de sillage. En effet, en étudiant les fluc-
tuations de vitesse dans le sillage turbulent d’un cylindre obtenues par mesures de fil
chaud, les auteurs ont observés que les éjections et les sweeps des quadrants Q2 et Q4
sont respectivement associés aux régions amont et aval des structures turbulentes. Les
interactions dans les quadrants Q1 et Q3 sont associées aux régions de cisaillement liées
aux structures a grande échelle. Cirlioru et al. [22] ont également proposé d’étendre
cette méthode a ’analyse des couches de mélange. Dans leur étude, les auteurs ont mis
en ceuvre la méthode des quadrants afin d’étudier I'instabilité de Kelvin-Helmholtz a
partir de données de mesure PIV. Pour ce faire, la répartition en quadrants & diffé-
rentes positions spatiales au sein de la zone de mesure a été analysée ce qui a permis
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d’identifier que l'instabilité de Kelvin-Helmholtz est caractérisée par le présence d’une
zone de superposition des quadrants Q2 et Q4.

Dans cette étude, la distribution des quadrants est calculée pour toutes les positions
spatiales des acquisitions TR-PIV. Afin de ne considérer que les fluctuations de vitesse
significatives dans le sillage, un seuil sur la norme du tenseur de Reynolds est appliqué
a chaque point spatial. De plus, pour étudier les événements représentatifs du com-
portement du sillage, seuls les événements se produisant plus d’un certain pourcentage
du temps sur 'ensemble des essais sont conservés. Ces seuils varient selon ’écoule-
ment étudié en condition statique ou dynamique. Leurs valeurs seront discutées lors
de T'utilisation de cette méthode par la suite. Bien que certaines études aient recours
a cette méthode pour identifier les structures aérodynamiques présentes dans le sillage
d’un obstacle en écoulement, il est important de noter que son utilisation a cette fin
demeure relativement peu courante. Par conséquent, afin de confirmer son efficacité
dans ce contexte, une identification des structures est également menée par la méthode
de détection de tourbillon basée sur le critére I's.

3.2.1.3 Identification par la méthode I';

Le critére de détection de tourbillon I'y a été développé par Graftieaux et al. [48] pour
prendre en compte la vitesse de convection locale dans la détection de structures cohé-
rentes a ’aide de données de vélocimétrie par imagerie de particules. Un des avantages
de ce critére est qu’il ne nécessite pas de calculs de dérivées, contrairement & d’autres
critéres. En effet, un inconvénient important des critéres basés sur les gradients est leur
sensibilité au bruit de mesure, ce qui les rend inadaptés a ’application sur des données
expérimentales de PIV car le bruit de mesure peut contaminer sévérement les dérivées,
rendant I'identification des noyaux de tourbillon moins fiable. Le critére I's utilise la
topologie du champ de vitesse de I’écoulement pour identifier le centre des tourbillons.
A chaque point P dans les champs de vitesse de PIV de I’écoulement, le critére I'y est
défini comme suit :

1 PM A (Uy — Up)] - 2
Z[ ( )]

[y (P) = — e (3.3)
[[PM][ - [[Unm — Upl|

N
s

avec N, le nombre de nceuds de la surface d’intégration entourant le point P, PM le
vecteur entre le point P et un point M appartenant & la surface d’intégration et ayant
une vitesse Uy, et Up la vitesse moyenne locale de convection. Un centre de tour-
billon est mis en évidence lorsque |I';| tend vers la valeur de 1. Il est ainsi nécessaire
de définir un seuil de validation sur la valeur absolue de I's afin d’identifier le centre
de vortex. Une plage judicieuse de points de calcul N doit également étre déterminée
en fonction de la nature de I’écoulement. Afin de déterminer les valeurs optimales de
ces parameétres selon les conditions d’écoulement, une étude par critére Ay a été menée.
Cette méthode de choix de parameétres est inspirée du travail de Mulleners and Raffel
[89] sur lidentification de structures cohérentes lors du décrochage dynamique d’un
profil aérodynamique. Dans leur étude, les valeurs optimales des paramétres de calcul
de I's sont identifiées en comparant les résultats obtenus pour différents ensembles de
paramétres avec la ligne d’isocontour du critére Ay, les centres de tourbillons corres-
pondants aux valeurs négatives de A\o. Le critére Ay est une méthode de détection de
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vortex eulérienne qui consiste a identifier les valeurs propres du tenseur S5;;5;; + €2;;€2;;
ou §2;; et S;; représentent respectivement le tenseur de rotation et de cisaillement. Les
zones ou les valeurs propres sont négatives correspondent & des régions a pression mi-
nimale locale due au mouvement tourbillonnaire. Le centre de tourbillon est identifié
par I'extremum de la fonction As. Une explication plus détaillée de ce critére peut étre
trouvée dans les travaux de Ismail et al. [60].

3.2.2 Etude de l'interaction entre les données aérodynamiques
et acoustiques

Afin de localiser les zones de ’écoulement liées au bruit généré lors du décrochage,
des calculs de corrélation sont réalisés entre les fluctuations de vitesse mesurées par
TR-PIV et la pression acoustique mesurée en champ lointain par le microphone placé a
90°. L’identification des structures aérodynamiques présentes dans ces zones est ensuite
étudié en comparant la fréquence de corrélation maximale avec les fréquences caracté-
ristiques des structures présentes dans le sillage. La fréquence de corrélation maximale
est déterminée par calcul de densité spectrale de puissance croisée (CPSD) entre les
données aérodynamiques et acoustique dans la zone spatiale de I’écoulement maximi-
sant la corrélation. La signature spectrale des structures aérodynamique est déterminée
par application de méthode de décomposition modale. Il est important de mentionner
que le protocole exposé dans cette section permet de déceler les zones d’écoulement
responsables des fluctuations de vitesse a la fréquence acoustique, sans toutefois déter-
miner le mécanisme de génération du bruit. En effet, les variations de vitesse peuvent
donner lieu a des variations de pression qui seront ensuite soit directement rayonnées,
soit rayonnées indirectement par le profil, conformément & ce qui est généralement
observé pour un écoulement en présence d’'un obstacle.

3.2.2.1 Corrélation aéroacoustique

La corrélation entre deux grandeurs physiques est un concept statistique qui permet
de quantifier la relation linéaire entre ces grandeurs. Cette corrélation est fréquemment
évaluée & l'aide de coeflicients de corrélation variant entre —1 et 1, et dont la valeur
nulle indique une absence de corrélation. Au sein de cette étude, la corrélation est
calculée entre la pression acoustique et les fluctuations de vitesses longitudinale et
transversale, de maniére distincte. Les coefficients de corrélation R, et Ry, associés
sont alors définis comme :

Ly () p(ti—7)

Rup(x,7) = N (@)o () : (3.4)
Ly t)p(ti— )

vap(X7 T) = Nt o’(v’)o’(p) y (35)

avec T le temps de corrélation et o(X) lécart-type de X. A partir des coefficients de
corrélation obtenus, des cartes de corrélation maximale représentant la valeur maxi-
male de corrélation en chaque point spatial sont établies. Une représentation similaire
des corrélations entre les données aérodynamique et acoustique est utilisée dans les
travaux de Siegel et al. [115]. Un exemple de cartes de corrélation maximale obtenues
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en condition statique pour o, = 26.26° est représenté sur la figure 3.7. Cette figure sera
analysée dans le Chapitre 4.

@)

0.3
0.8
0.6 =
0.4 02 g
o =
= 02 N
0 01y
0.2 g
-0.4 0

FIGURE 3.7 — Cartes de corrélation maximale obtenues en condition statique pour
. = 26.26° pour les deux composantes des fluctuations de vitesse.

Il est essentiel de souligner que la corrélation n’implique pas automatiquement une
relation de causalité. Par conséquent, il convient de faire preuve de prudence lors de
I'interprétation des résultats.

3.2.2.2 Densité spectrale de puissance de corrélation

Afin d’obtenir plus d’informations sur ces corrélations, la densité spectrale de puissance
croisée (CPSD) est calculée dans les zones de corrélations maximales pour chaque
composantes de vitesse. Les CPSD respectives sont alors notées C' / , et C' v ,, et définies
telles que :

Cuplf) = Jim 2Bz, NP() (3.
C walf) = Jim 2Bz, NP} (3.7

avec X , la transformée de Fourier de la grandeur X. Ce processus permet de déterminer
la fréquence a laquelle la corrélation atteint son maximum. Ensuite, nous faisons le
rapprochement avec les structures présentes dans I’écoulement, en supposant que la
fréquence reste constante lors de la propagation des fluctuations de pression.

3.2.3 Identification des structures aérodynamiques liées au bruit

Pour identifier la signature spectrale des structures détectées dans le sillage du profil
et les isoler de ’écoulement, la méthode de décomposition orthogonale aux valeurs est
utlisée. Cette approche est décrite en détail dans cette section, fournissant une explica-
tion approfondie de la POD et de la SPOD, incluant leur procédé de calcul, ainsi que
la corrélation des modes SPOD avec les mesures acoustiques.
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3.2.3.1 Meéthode de décomposition aux valeurs propres

La décomposition orthogonale aux valeurs propres est une méthode statistique d’ana-
lyse de données introduite par Lumley [75] afin d’identifier les structures cohérentes
d’un écoulement turbulent. L’idée est d’approcher une grandeur caractéristique de
I'écoulement (champ de vitesse, vorticité,...) en la décomposant en une somme de dif-
férents modes représentant les structures cohérentes présentes. Cette technique permet
d’extraire I’organisation principale de ’écoulement, ses caractéristiques dominantes, et
de construire un modéle réduit de sa dynamique.

Pour cela, Lumley définit une structure cohérente comme une fonction déterministe,
qui maximise la corrélation en moyenne avec la variable stochastique choisie pour ca-
ractériser I’écoulement. Pour la suite de I’étude, la quantité sélectionnée pour décrire
I’écoulement est le champ de fluctuation de vitesse spatio-temporel en deux dimensions
de variable X = (x,t). Ainsi, étant donné U = {u(X)} l'ensemble des mesures expéri-
mentales du champ de fluctuation de vitesse a moyenne nulle, 'objectif est de définir
les fonctions déterministes ®(X) qui maximisent la valeur de sa projection normalisée
dans un espace de Hilbert. Cet espace est alors muni d’'un produit scalaire et d’une
norme !, et le probléme s’exprime mathématiquement comme :
(|(u, @)[*)

max T (3.8)
Il apparait alors un probléme de maximisation sous contrainte d’Euler-Lagrange, dont
la solution est donnée par ’équation intégrale de Fredholm du premier ordre, ot les
fonctions ® représentent les vecteurs propres du tenseur d’autocorrélation du champ
de fluctuation de vitesse et forment la base de projection recherchée. Les A\, quant a
eux, représentent les valeurs propres associées, appelée valeurs propres de POD.

/D (1(X), u(X?)) B;(X7)dX> = \;3;(X) (3.9)

Finalement, cette méthode permet la décomposition de chaque mesure de vitesse comme :
u(X) =) a;®(X) (3.10)
i=1

avec a; une variable stochastique appelée coefficient de projection, et ®;(X) les fonctions
propres de la corrélation du champ de vitesse entre les deux points X et X’.
Enfin, par orthogonalité des modes, il apparait que les coefficients de projection sont
non corrélés entre eux et que leur moyenne quadratique est égale aux valeurs propres
de la POD :

(G, Q) = OpmAm- (3.11)

L’énergie cinétique turbulente F du signal peut alors s’écrire comme :

E = (u,u) = i)‘i (3.12)

1. Le produit scalaire est noté (xz, zz), la moyenne est notée (zx,zx), et la norme ||zx||
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Chaque structure cohérente contribue donc de maniére indépendante & 1’énergie du
systéme et l'importance relative de chaque mode dans la réprésentation de 1’écoule-
ment est définie par 'amplitude des valeurs propres du tenseur d’auto-corrélation du
champ de fluctuation de vitesse. Les valeurs propres étant classées par ordre croissant,
le vecteur propre correspondant & la plus grande valeur propre est le mode dominant,
et les valeurs propres plus petites sont des modes sous-optimaux associés a des énergies
plus faibles.

Selon la nature des structures cohérentes recherchées, le produit interne et la moyenne
associés a la décomposition modale peuvent étre définis différemment, donnant nais-
sance a différentes approches de POD, telles que la POD spatiale (notée simplement
POD dans la suite), la POD spectrale (SPOD) ou encore la décomposition en modes
dynamiques (DMD). Dans le cadre de cette étude, la POD et la SPOD ont été testées
afin d’identifier les structures présentes dans I’écoulement et leur signature spectrale.
Les particularités de ces méthodes sont exposées dans la suite de cette section.

3.2.3.2 La POD

La Décomposition Orthogonale aux valeurs Propres spatiale, aussi appelée POD, pro-
pose d’approximer un systéme de dimension élevée par un autre de dimension plus
faible en le projetant sur une base de modes propres orthogonaux restituant la ma-
jeure partie de I’énergie du systéme étudié. Ainsi, pour un nombre de modes propres
donné, il est possible d’obtenir un ensemble d’équations différentielles dont le compor-
tement est semblable, au sens énergétique, a celui de I’écoulement réel. La particularité
de cette technique, est la décomposition en modes spatiaux [112]. Pour cela, le produit
scalaire approprié est :

(u(x,t),v(x,1)) :/ v (x, ) W(x)u(x, t)dx, (3.13)
D
avec W une matrice de pondération dont les coefficients permettent d’amplifier ou de
réduire la contribution de certaines zones spatiales et/ou variables stochastiques. Une
propriété importante de ce produit scalaire est qu’il entraine la formation d’un tenseur
d’auto-corrélation compact. La théorie de Hilbert-Schmidt garantit alors 1’existence
d’un ensemble infini dénombrable de modes propres pour ’équation (3.9). Ainsi, en
résolvant 1’équation (3.9) avec ce produit scalaire, et par le théoréme de Mercer, il
apparait finalement que la POD consiste & approcher chaque signal spatio-temporel
u(x,t) par une somme finie de termes s’écrivant comme un produit de fonctions a
variables séparées :

u(x, t) & Y a,(t)Pn(x). (3.14)

Le signal est alors décomposé en coefficients temporels a,(t) et en modes spatiaux
®,,(x). L’analyse des modes spatiaux permet alors I'identification des différentes struc-
tures cohérentes en espace et l'analyse par transformées de Fourier des coefficients
temporels associés, la détermination de leur signature spectrale.
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Les modes spatiaux sont alors recherchés sous une expression assurant la formation
d’une base orthonormée pour le produit scalaire canonique :

1 sil=m,
0 sinon.

[ a0 v = 5, = { (.19
D

Les coefficients de projection temporelle sont ainsi obtenus par produit scalaire de la
relation (3.14) avec une fonction de base quelconque, soit :

a,(t) = /Du(x,t)q)n(x)dx = (u(x,t), P,(x)). (3.16)

L’enjeu est donc d’identifier une famille de fonctions orthonormales ®,,, assurant une
approximation optimale, au sens des moindres carrés, du signal initial pour un ordre N
quelconque. Pour cela, les valeurs du champ de fluctuation de vitesse aux différentes lo-
calisations spatiales M et a chaque instant ¢; sont supposées connues. Ainsi, approximer
le champ de vitesse revient a résoudre le probléme de minimisation suivant :

mini llu(x,t;) — Z (u(x,t;), ®n(x)) . @, (x)|[3 (3.17)

n=1

Deux méthodes sont actuellement couramment utilisées afin de résoudre ce probléme :
la méthode directe, et la méthode indirecte dite méthode des échantillons ou encore
"Méthode des Snapshots" utilisée pour cette étude. Cette méthode introduite par Si-
rovich [116] propose de résoudre le probléme de minimisation sous forme matricielle.
L’équation est alors résolue sur 'ensemble des échantillons de vitesse regroupés dans
la matrice A appelée matrice des instantanés, dont chaque colonne représente I’écoule-
ment a un instant donné :

i U/ (Xl,tl) u’ (Xl,tg) ...... Ul (letNt—l) U/ (XlatNt) T
Ul (Xg, tl) U,/ (Xg, tg) ...... Ul (Xg, tNt—l) U/ (XQ, tNt)
| w (xastn) (X, te) o u' (Xar,tn,—1) ' (Xar, 1) MxN,
A= , , , , , AeR :
(% (Xl,t1> (% (X17t2) ...... (% (XhtNtfl) v (XlatNt>
vV (x9,t1) vV (x9,t2) ...l v (xo,tn,—1) U (X2,tN,)
| Ul (XM,tl) Ul (XM,tQ) ...... Ul (X]WatNt—l) U/ (XthNt) ]

(3.18)
Une seconde matrice U, appelée matrice de base réduite est également introduite. Cet
opérateur regroupe les différents vecteurs de la base POD :

¢1(x1)  P2(x1)...... On-1(x1) o (x1)
o1 (X2,) o5 (Xz) ------ ON-1 (Xz) ON (Xz)

U=|. , U eRMXN, (3.19)
1 (XM) 05 (XM) ON-1 (XM) On (XM)

Le probléme de minimisation peut alors étre réécrit sous forme matricielle et la matrice
U est déterminée par décomposition aux valeurs singuliéres de A. En effet, d’apres le
théoréme de Eckart-Young, la solution du probléme de minimisation est donnée par le
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calcul des vecteurs singuliers & gauche de la matrice A. La décomposition aux valeurs
singuliéres (SVD) de la matrice A se détaille alors comme :

A=UxVT, (3.20)

> étant une matrice diagonale contenant les éléments o4, 09, ... appelés valeurs singu-
lieres de A, et V, une matrice orthogonale telle que :

(23 (X1> () (Xl) ------ YNt (Xl) YN (X1>

V1 (X2,) Y2(x2)...... Uno1(x2) Y (x2)

V= , Ve RMXN, (3.21)

G () (kar) e ()t (xa0)

La résolution de cette décomposition aux valeurs singuliéres est effectuée grace a 1'éla-
boration d’un probléme aux valeurs propres de la matrice carrée AT A. En effet, puisque
la matrice A est a valeurs réelles, elle est diagonalisable dans une base orthogonale de
vecteurs propres :

ATA=WAWT = veuTusv? = v2vT, (3.22)

avec W une matrice orthogonale de dimension N; x N;. Par identification, il appa-
rait alors que les valeurs propres de la matrice AT A représentent le carré des valeurs
singuliéres, et les vecteurs propres associés, les vecteurs singuliers droits :

52 = A,
{ I (3.23)

Ainsi, la résolution du probléme aux valeurs propres permet l'identification des opé-
rateurs > et V. La matrice de base réduite peut alors étre déterminée a partir de
I'équation (3.20) permettant ainsi la révélation des modes POD tels que :

2,(x) = Ay, (x). (3.24)
gj

La POD spatiale permet ainsi d’approcher le champ de fluctuation de vitesse de I’écou-
lement en décomposant chaque réalisation instantanée par une somme finie de modes
spatiaux modulés par leur coefficient temporel respectif. Il est important de noter que la
dépendance temporelle du champ est traitée comme un paramétre stochastique. L’évo-
lution temporelle n’a aucune influence sur la définition des modes. I.’avantage principal
de cette technique est qu’elle nécessite seulement des données stochastiques indépen-
dantes et non résolues en temps de ’écoulement. Cependant, le choix des instantanés
utilisés pour construire la base n’est pas anodin. Les mesures doivent étre assez di-
verses pour retranscrire tous les comportements d’écoulement possibles et construire
une approximation fidéle de I’écoulement d’origine.

Une application de cette méthode de décomposition modale a I'analyse du sillage d'un
profil en écoulement peut étre trouvé dans les travaux de [141]. Dans le cadre de notre
étude, Papplication de cette méthode aux données expérimentales de fluctuations de
vitesse pour un angle o, = 26.26° en condition statique est illustré sur la figure 3.8. La
figure 3.8a présente le cumul énergétique des différents modes identifiés, soulignant
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FIGURE 3.8 — Exemple du résultat obtenu par application de la POD pour a, = 26.26°
en condition statique

ainsi la nécessité de considérer 2571 modes pour représenter 99% de I’énergie turbulente
de I’écoulement. La norme du premier mode, le plus énergétique, est représenté dans
la figure 3.8b. Bien que cette méthode soit efficace pour déterminer les structures spa-
tialement cohérentes dans 1’écoulement, elle ne se révéle pas optimale pour les études
aéroacoustiques. En effet, elle ne fournit pas clairement d’informations sur la fréquence
des modes, ce qui complique la perspective de relier les modes a la fréquence de CPSD.
Pour identifier la fréquence caractéristique des modes POD, il serait nécessaire d’ana-
lyser les transformées de Fourier des coefficients temporels de chaque mode, sachant
qu’il existe un nombre trés important de modes. Une approche regroupant les modes
en fonction de leur fréquence serait donc plus adaptée a notre objectif.

3.2.3.3 La POD spectrale (SPOD)

La POD spectrale, couramment appelée SPOD 2, est I'analogie de la POD spatiale
dans le domaine fréquentiel. En effet, La SPOD propose de représenter des structures
qui évoluent de maniére cohérente dans le temps et I’espace. Cette méthode nécessite
un ensemble de mesures du champ de fluctuation de vitesse constitué d’instantanés
dépendant du temps et reliés par une certaine chronologie. Le produit scalaire est
donné par :

o0
(u(x,t),v(x,t)) :/ /DV*(X,t)W(X)u(X,t)dxdt. (3.25)

La particularité de la SPOD est qu’elle ne s’applique qu’a des champs stochastiques
d’écoulement statistiquement stationnaires. La dynamique de 1’écoulement persiste
alors indéfiniment ce qui complique I'identification des modes dans le domaine tempo-
rel. En effet, le caractére permanent de I’écoulement rend le tenseur d’auto-corrélation
espace-temps non compact. Les modes propres ne vérifient plus les propriétés néces-
saires & la décomposition orthogonale aux valeurs propres. Pour remédier a cela, un
probléme aux valeurs propres équivalent peut étre exprimé dans I’espace spectral. [.’ex-
plication mathématique de la SPOD proposée par la suite est basée sur les travaux de

2. Cette terminologie fait référence aux travaux de Picard and Delville [101] inspirés de ’étude
menée par Lumley pour décrire une formulation spatio-temporelle de POD.
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Towne, Schmidt et Colonius [128], qui énoncent une simplification de la démonstration
originelle de Lumley [75]. La caractéristique de stabilité statistique de I’écoulement est
alors exploitée.

En effet, si le champ de vitesse est statistiquement stationnaire, le tenseur de corrélation
ne dépend que de la durée entre les deux instants ¢ et ¢ :

(u(x,t),u(x’,t") = R(x,x’, t,t') = R(x,x’,t — t). (3.26)
Afin de basculer dans le domaine fréquentiel, le tenseur S est introduit par transformée

de Fourier du tenseur de corrélation

+oo
R(x,x"t—t') = / S(x,x’,f)e2m =2 g (3.27)

—0o0

S représente alors la matrice de densité spectrale croisée du champ de vitesse. En
injectant cette expression dans 1’équation (3.9), il apparait :

“+oo “+oo
/ / / S(x,x°,£)e2™ e 2™ O (x0 ) df dx’dt! = AD(x, 1), (3.28)
—00 D J—o0

—+00 “+oo
— / / S(x,x,f) { / O(x’, e 2t | 2 tdfdx> = \O(x,t),  (3.29)
D J -0 —

o0

soit
“+o00
/ / S(x,x°,H)0(x’, fe* ™ dfdx’ = \O(x, 1), (3.30)
D J—-x

ot ®(x’, f) représente la transformée de Fourier des modes ®(x’;t). Pour retrouver un
probléme aux valeurs propres, il suffit alors d’exprimer les modes comme :

{ Dl 1) = Wi, eI,
D(x, f) = U(x, [)3(f - f).

En introduisant ces expressions dans I’équation (3.30), le probléme équivalent aux
valeurs propres dans le domaine spectral est donné par :

(3.31)

/D S (x5 (W () U (x, f)dx’ = A(F)U(x, ). (3.32)

Ainsi, pour des écoulements statistiquement stationnaires, la SPOD propose une dé-
composition en modes spectraux W caractérisant la cohérence spatio-temporelle. Les
modes SPOD sont alors les vecteurs propres de la matrice de densité spectrale croisée,
et & chaque mode est attribué une fréquence d’oscillation unique. Le champ de vitesse
peut alors étre décomposé comme :

ax, f) = > a (¥ f), (3.33)

avec a;(f) = (a(x, f), ¥, (x, f)). Il est important de souligner que les modes obtenus
pour chaque fréquence ne sont pas spatialement orthogonaux les uns aux autres, mais
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orthogonaux au sens du produit intérieur espace-temps.

Afin de déterminer la matrice de densité spectrale S permettant d’identifier les modes,
il existe différentes méthodes d’estimation. Dans la suite de cette étude, une estimation
par la méthode du périodogramme de Welch est proposée. Ce processus est ici utilisé
afin d’estimer la matrice de densité spectrale croisée. La méthode de Welch est alors
appliquée a la matrice des instantanés A. Pour rappel, chaque colonne de la matrice A
représente 1’état instantané du champs de vitesse sur ’ensemble des points du domaine
spatial. En notant ¢, chaque instantané au temps t;, la matrice des snapshots se réécrit
comme la série temporelle suivante :

A= [q,q9, - qn,]- (3.34)

La méthode de Welch consiste alors a diviser cette série en N, blocs ou segments
pouvant se chevaucher. Chaque bloc n comprend Ny instantanés et s’exprime comme :

A — [q@, ") (3.35)

Chaque segment est ensuite fenétré, et une transformée de Fourier discréte leur est
appliquée. Les instantanés s’expriment ainsi dans le domaine spectral sous forme de
périodogrammes comme :

Ny
n 1 . . i
g = N §:qur(lme—mw—l)[(y—l)/N;]7 (3.36)

j=1
avec (j,(cn), la transformée de Fourier a la fréquence f, du n**™ bloc. Les coefficients w;
représentent la pondération du signal par la fonction de "fenétrage" choisie (généra-
lement rectangulaire, soit w; = 1). Les instantanés sont ensuite triés puis réorganisés
selon leur fréquence. La matrice des snapshots réorganisée dans le domaine spectral
s’exprime alors pour chaque fréquence f;, comme :

A= i [a" ™) (3.37)
avec At
R = S_Nb’
(3.38)

La matrice de densité spectrale croisée est alors estimée pour chaque bloc de fréquence,
telle que :

Ny
At T
Spe=— > " (A(”)) . 3.39
fk SNb o qk qk ( )

Ainsi a chaque fréquence est associée une matrice de densité spectrale croisée et un pro-
bléme de décomposition aux valeurs propres. Ces problémes de valeurs propres peuvent
étre résolus par application de la décomposition aux valeurs singuliéres de chaque ma-
trice Afk comme précédemment avec U , S et \7, les matrices de décomposition aux
valeurs singuliéres dans le domaine spectral pour la fréquence fy.
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Bien que la SPOD ait de nombreux avantages, son application ne s’est développée
que trés récemment avec l'essor de la PIV résolue en temps. Cela peut expliquer le
manque de clarté dans la définition de cette méthode et les différentes interprétations
proposées 3. De plus, la SPOD nécessite généralement plus de donnés que la POD. Les
statistiques spatiales associées a la POD convergent généralement plus rapidement que
les statistiques spatio-temporelles requises pour le SPOD.

Dans cette étude, la SPOD est appliquée aux fluctuations de vitesse de I’écoulement.
Contrairement a la POD, la SPOD nécessite une étape importante de paramétrisa-
tion visant & déterminer les parameétres optimaux pour le calcul de périodogramme
de Welch. Cette étape est détaillée lors de I'utilisation de cette méthode dans le cha-
pitre 4. La figure 3.9 présente le spectre d’énergie des modes SPOD obtenus lors de
I'application de la SPOD en condition statique pour o, = 26.26°.

First Modes 4
Second Modes | ]
Lower Modes

10°

=
o
N

SPOD modes Energy

f (Hz)

FIGURE 3.9 — Spectre énergétiques des différents modes SPOD obtenu en condition
statique pour a, = 26.26°. Cette figure sera analysée dans le Chapitre 4

Ce spectre d’énergie des modes SPOD représente la contribution énergétique de chaque
mode a chaque fréquence. Il est important de comprendre que chaque point représente
I’énergie d'un mode a une fréquence. Par exemple la ligne de points discontinus en bleu
sur la figure 3.9 représente la contribution énergétique des premiers modes a chaque
fréquence, chaque fréquence comportant un premier mode différent. La ligne verte re-
présente la contribution énergétique des seconds modes & chaque fréquence, et ainsi de
suite.

Enfin le mode le plus énergétique n’étant pas forcément le mode contribuant le plus

3. Sieber, Paschereit & Oberleithner vs Picard & Delville
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au bruit généré, la derniére étape de ce protocole d’identification de structures aéro-
dynamique & l'origine du bruit de décrochage consiste a corréler les différents modes
identifiés par la SPOD a la fréquence de CPSD dans la zone de corrélation maximale.
Pour cela, un signal temporel de vitesse est reconstruit a partir d'un ou plusieurs modes

SPOD puis corrélé avec la pression acoustique mesurée en champ lointain.

Conclusion

Cette étude a permis de développer un protocole visant a identifier les structures
aérodynamiques a 'origine du bruit de décrochage en condition statique et dy-
namique.

Dans ce cadre, une vaste base de données de mesures synchronisées de TR-PIV
et de mesures acoustiques en champ lointain a été constituée, représentant la pre-
miére campagne expérimentale de velocimétrie par images de particules résolue
en temps du profil NACA633418. De plus, cette base de données posséde I’avan-
tage de tenir compte d’'une multitude de paramétres d’écoulement permettant
de mener des mesures en condition statique ou dynamique pour différentes fré-
quences et amplitudes d’oscillation. Au cours de cette expérience, le bruit généré
pour k£ = 0.05 a également pu étre mesuré sans perturbation par le bruit parasite
du moteur. Cependant, il convient de noter que ces expérimentations présentent
une limite, & savoir la perte de données prés de la paroi, ce qui rend difficile la
visualisation de structures de petite taille & proximité de la paroi. Par ailleurs,
il a été mis en évidence que, malgré des profils similaires, des caractéristiques
acoustiques légérement différentes sont observées lors du bruit de décrochage 1é-
ger mettant en évidence la variabilité acoustique du phénomeéne de séparation
totale de la couche limite.

Enfin, un protocole d’analyse permettant I'identification des structures aérody-
namiques présentes dans I’écoulement lors du décrochage et la mise en évidence
du lien direct entre ces structures et les caractéristiques spectrales du bruit généré
a été développé ce qui n’a jamais été proposé dans la littérature précédemment.
Pour cela, les zones de cisaillement susceptibles de générer des structures de
grande échelle sont identifiées en examinant les lignes de courant et la distribu-
tion spatiale du tenseur de Reynolds. La méthode des quadrants et la méthode
eulérienne de détection de tourbillon I'; sont utilisées afin de préciser la nature
de ces structures. Le lien entre les structures et le bruit généré est ensuite étu-
diée par calcul de corrélations croisés et méthode de décomposition aux valeurs
propres spectrales (SPOD).

Ainsi, maintenant que les mesures et le protocole ont été définis, les structures
aérodynamiques associées au bruit de décrochage dans des situations statiques
et dynamiques peuvent étre analysées.
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Perspectives

A la lumiére des résultats présentés dans ce chapitre, il semble pertinent d’envisa-
ger la réalisation d’études complémentaires visant a approfondir certains aspects,
comme par exemple :

e Développer une méthode permettant de masquer les zones d’ombre et de
profil en condition dynamique. Pour cela, il peut étre envisagé de créer un
modéle a partir des masques développés en statique.

e Mener une étude complémentaire afin de comprendre 'origine de la diffé-
rence entre les caractéristiques acoustiques du profil PIV et du profil ins-
trumenté en faisant par exemple des mesures sur des temps d’acquisition
plus long.

e Envisager d’intégrer les mesures acoustiques dans la méthode de décompo-
sition modale SPOD afin d’optimiser le protocole en s’inspirant des travaux
de Fiore et al. [39]

e Ajouter dans le protocole une étape permettant de prendre en compte I'arc
entier de microphones afin d’obtenir des informations sur la directivité
acoustique des sources identifiées.
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chapitre 4 | Sources acoustiques du bruit de décrochage statique

Objectifs du chapitre

L’identification de l'origine du bruit de décrochage statique constitue une étape
indispensable pour appréhender les mécanismes a 1’origine du bruit de décro-
chage dynamique. En outre, comme préalablement évoqué dans la revue bi-
bliographique, il est important de noter qu’une réelle lacune subsiste dans la
littérature en ce qui concerne la compréhension de 'origine du bruit de décro-
chage profond en condition statique. En effet, bien que des hypothéses sur la
présence de structures a grande échelle lors du bruit de décrochage profond aient
été évoquées dans la littérature [88, 105], leur existence n’a jamais été claire-
ment établie. Ainsi, 1’objectif de ce chapitre est d’identifier les structures
aérodynamiques liées au bruit de décrochage profond pour le profil
NACAG633418. Pour cela le protocole d’analyse développé dans le chapitre pré-
cédent a été appliqué aux données de TR-PIV synchronisées avec ’acoustique
pour a, = 23.8° et a, = 26.26°. Le travail exposé dans ce chapitre a fait 'objet
d’un article en cours de révision pour une publication dans le Journal of Fluid
Mechanics. Par conséquent, il a été choisi de le présenter conformément a la
structure de I'article soumis, avec I'ajout d’'un résumé général.

4.1 Résumé général

Cette étude propose d’identifier expérimentalement les structures aérodynamiques res-
ponsables du bruit de décrochage profond pour un profil NACA6335418 caractérisé par
un décrochage au bord de fuite voir CHapitre 2 dans un écoulement & un nombre
de Reynolds basé sur la corde de 4 x 10°. Pour cela les mesures de vélocimétrie par
imagerie de particules résolues en temps effectuées de maniére synchronisée avec des
mesures de microphone en champ lointain ont été analysées pour deux angles d’at-
taque élevés a, = 23.8° et a, = 26.26°. En comparant les caractéristiques des densités
spectrales de puissance de la pression acoustique mesurée en champ lointain pour ces
deux incidence, il a été mis en évidence que pour a, = 23.8° le bruit est caractérisé
par un régime acoustique de transition entre le régime de bruit de décrochage léger et
le régime de bruit de décrochage profond observé pour a, = 26.26°, caractérisé par un
pic spectral centré autour de 162 Hz. Ainsi, la démarche choisie a été d’appliquer le
protocole d’identification de structures a l'origine du bruit établi dans le chapitre 3 et
de confronter les résultats obtenus pour ces deux angles d’attaque afin de préciser les
structures et les conditions d’écoulement requises a la génération de bruit de décro-
chage profond.

Pour cela dans un premier temps 'intérét a été porté sur la caractérisation des écoule-
ments et 'identification des structures aérodynamiques présentes dans le champ proche
du profil. En analysant les lignes de courant des écoulements moyens et la distribu-
tion spatiale des composantes du tenseur de Reynolds, il a été mis en évidence que
I’écoulement mesuré lors de la génération du bruit de décrochage profond se distingue
de 1’écoulement associé au bruit de transition par la présence d’'un point de sépara-
tion de couche limite positionné plus proche du bord d’attaque du coté extrados du
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profil ce qui génére une zone de recirculation de taille légérement plus grande. Malgré
cette variation de la position du point de séparation, deux instabilités similaires ont
été identifiées dans le sillage du profil par application de la méthode des quadrants et
du critére eulérien I's. La premiére instabilités identifiée est de type Kelvin-Helmholtz
présente dans la couche de cisaillement & la frontiére de la bulle de séparation et de
I’écoulement libre. La deuxiéme instabilité identifiée est un tourbillon de bord de fuite
de grande échelle localisée en aval du bord de fuite.

En réalisant une analyse spectrale des fluctuations de vitesse, il a été révélé que 'in-
teraction de ces deux instabilités aérodynamiques engendre la formation d’une allée
de tourbillons de Bénard-von Karmén caractérisée par un nombre de Strouhal projeté
St = f‘f]% =0.17 4 o = 26.3° et St = 0.23 & ., = 23.8°. Le lien entre cette allée de
Bénard-von Karméan et le bruit généré a ensuite ét¢ mis en évidence par combinaison
du calcul de densité sepectrale de puissance croisée (CPSD) dans les zones de corréla-
tion maximale et de I’analyse modale aux valeurs propres spectrales (SPOD). Il a ainsi
été montré que que le bruit généré pour a, = 23.8° et a, = 26.26° est lié a la forma-
tion des tourbillons de Bénard-von Karméan. Afin d’identifier I'origine des différences
acoustiques dans les spectres de pression mesurée en champs lointain pour ces deux
angles d’attaque, les caractéristiques de cette allée de tourbillons ont été étudiées plus
en profondeur par analyse des spectres d’énergie de SPOD. Il a alors été identifié que
la formation de l'allée de Bénard-von Karman pour a, = 23.8° est nettement moins
énergétique que pour a, = 26.26°. De plus, les visualisations de la vorticité du fluide
reconstruites a partir des premiers modes SPOD a permis d’observer que l'allée de
Bénard-von Karman comprend des tourbillons de plus grande taille pour 1’écoulement
associé a l'incidence la plus élevée. Une différence significative a également été obser-
vée dans la distribution de I'énergie de I’écoulement en fonction de la fréquence selon
I'incidence du profil. Les spectres d’énergie SPOD et la visualisation de 1’écoulement
reconstruit par les modes SPOD ont permis d’identifier la présence d’une oscillation
basse fréquence de la couche de cisaillement de la bulle de séparation a a, = 23.8°. Ce
phénoméne semble également étre présent en condition de décrochage profond, avec
une contribution énergétique moindre. Deux instabilités pourraient expliquer ce phé-
nomeéne : le battement de la couche de cisaillement ou la respiration de la bulle de
séparation. La nature de cette oscillation n’a pas pu étre clairement identifiée en raison
du manque de données de vitesse prés de la paroi. Cependant, le fait que le point de
séparation pour I’écoulement d’incidence a, = 23.8° ne soit pas situé au bord de fuite
du profil suggére qu’il est instable et qu’il s’agit donc probablement d’un phénomeéne
de battement. Deux hypothéses ont alors été avancées afin d’expliquer les différences
acoustiques. La premiére concerne les caractéristiques du tourbillon de bord de fuite de
Bénard-von Karman, moins énergétique et de plus petite taille pour a, = 23.8°, laissant
penser que la zone de rayonnement acoustique est également de taille inférieure & celle
générée pour a, = 26.26° ce qui participerait a 1’élargissement de la bande spectrale
du bruit associé. La deuxiéme hypothése se concentre sur 'influence du phénoméne de
battement sur le tourbillon de Bénard-von Karmén, qui pourrait induire une réduction
de la cohérence selon 'envergure du profil de cette structure et affecterait ainsi son
rayonnement acoustique.

4.2 Article
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This study proposes to experimentally identify the aerodynamic structures responsible for the
deep stall noise for a thick and cambered NACA633418 airfoil characterized by a trailing edge
stall. Time-resolved particle image velocimetry measurements are performed synchronously
with far-field microphone measurements for two high angles of attack near the deep stall
condition and in the deep stall condition for a chord-based Reynolds number of 4 x 10°.
The wake structures are localized by quadrant analysis and identified by spectral analysis of
velocity fluctuations. The link between these structures and the generated noise is studied
by correlating the velocity field around the airfoil with the acoustic pressure in the far
field. The noise generating structures are then studied more precisely using the spectral
proper orthogonal decomposition. It is found that the deep stall noise is strongly linked to
the Bénard-von Karmén vortex shedding generated by the interaction of the trailing edge
vortex with the Kelvin Helmholtz instability produced in the separation bubble shear layer.
Comparing the results obtained at both angles of attack, it appears that the position of the
separation point plays an important role in the generated noise by influencing the size of the
shedded vortex and by controlling the amplification of the shear layer flapping motion that
can disturb the coherence of the vortex shedding and its acoustic radiation efficiency.

Key words:

MSC Codes 76Q05, 76G25, 76F10

1. Introduction

In the field of aeroacoustics of wind turbines, one of the main current challenge is to reduce the
noise generated and in particular the dynamic stall noise. During their rotation, wind turbine
blades may be subjected to an uneven wind shear that causes a variation of the angle of attack
of the blade sections over time (Bertagnolio et al. 2015). For a critical value of the angle of
attack, an adverse pressure gradient develops on the suction side of the profile leading to the
separation of the boundary layer and the stall. The periodic occurrence of this phenomenon
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during the blades revolution is accompanied by a low-frequency flapping noise perceived
close to the rotor but also in the far field in the form of noise amplitude modulation, which is
disturbing for local residents (Oerlemans 2015). Studies on dynamic stall noise have shown
that depending on the oscillation frequency of the airfoil, different flow regimes associated
with distinct acoustic characteristics can be achieved (Corke & Thomas (2015); Sheng et al.
(2008)). For a typical wind turbine blade NACA633418 profile, Raus et al. (2021) have shown
that for reduced pitch rate below 0.01, the profile is in a quasi-static regime characterized by
a noise analogous to static stall noise. The current problem is that static stall noise is not well
understood, which prevents the identification of acoustic sources in such a regime. Indeed,
until now, studies on airfoil self-noise have mainly focused on trailing edge noise associated
with an attached turbulent boundary layer (Howe (1978), Brooks & Hodgson (1981), Lee
et al. (2021)). This lack of information on static stall noise is responsible for a deficiency in
the prediction models of airfoil stall noise, which are essential for the acoustic optimization
of wind turbine blades. Indeed, although various models have been established such as the
semi-empirical model of Brooks et al. (1989), the low-frequency model of Moreau et al.
(2009) based on Curle’s analogy or the scaling laws of Bertagnolio et al. (2017), the stall
noise in static condition is not yet modeled in its entirety and the dependence of these models
on input data requiring precise information on the flow boundary layer limits their use.

The stall phenomenon is an active area of research in itself and a wide variety of stall
mechanisms have been identified. Depending on the shape and thickness of the profile, the
boundary layer may react differently to the adverse pressure gradient with either leading
edge stall, trailing edge stall or a combination of both. A more detailed description can
be found in Torenbeek (2013). The curvature of the profile, as in the case of wind turbine
blades, obviously makes this picture even more complex and depends on a case-by-case basis
(Mccullough & Gault 1951). A direct consequence is that the noise generated during the stall
process is also associated with a wide range of physical mechanisms and flow structures.
In order to better understand the stall noise, various studies have been conducted on the
static stall noise characterized by an increase in the amplitude of the acoustic pressure at low
frequencies.

This noise was highlighted by Paterson et al. (1975) who studied the interaction noise of
a tip vortex with a NACAOO12 airfoil profile using far-field sound pressure measurements in
a 2 x 10° Reynolds number flow. They showed that the vortex-blade interaction can cause
a local stall of the blade and an increase in the far-field noise for a wide frequency band
between 250 Hz and 1000 Hz. This noise increase could not be quantified due to the presence
of significant background noise from the wind tunnel. However, a similar phenomenon
was observed by Fink & Bailey (1980) during the study of airframe noise reduction. By
performing far-field acoustic measurements around a NACA2312 profile in a 10° Reynolds
number flow, the authors showed that the stall phenomenon causes a 10 dB increase in the
far-field noise compared to the attached turbulent boundary layer trailing edge noise.

More recent studies dedicated to stall noise have refined the characterization of this acoustic
phenomenon. Two distinct stall noise regimes have been identified by Moreau et al. (2009)
when studying the aifoil self-noise near and in the stall condition. By comparing the far-field
acoustic spectra for different angles of attack of a NACAO0012 airfoil in a flow of Reynolds
number 1.5 x 10, the authors have highlighted the presence of a light stall noise and a deep
stall noise relative to the airfoil incidence. Note that this definition of light stall and deep stall
noise refers solely to acoustic regimes and not to boundary layer state. Near the stall angle,
the authors noted an increase in the amplitude of the sound spectrum over a wide frequency
band between 200 Hz and 400 Hz. This is a characteristic of the light stall noise. When the
angle of attack further increases and largely exceeds the static stall angle, a second acoustic
regime called deep stall noise is identified. The deep stall noise is characterized by a decrease
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in the amplitude of the broadband noise and the appearance of a narrow band peak around
100 Hz whose amplitude is approximately 10dB higher than that of the light stall noise.
In this study, the authors also revealed the difficulty of experimentally studying deep stall
noise because of the importance of installation effects when the profile is at high incidence.
By performing acoustic measurements with an open-jet rectangular nozzle installed either
vertically or horizontally at high angles of attack, the authors showed that if the width of the
wind tunnel jet is too small compared to the chord size of the airfoil, a narrow-band peak
resulting from the interaction of the deflected flow with the wind tunnel shear layers appears
around 100 Hz, whose amplitude is close to that of the deep stall peak. These two stall noises
are also observed by Laratro et al. (2017) when studying the radiation of the self-noise of a
stalling profile. Moreover, by performing far-field acoustic measurements with microphone
arrays for different airfoils in a 9.6 x 10* Reynolds number flow, the authors have highlighted
that the thickness of the airfoil does not have a significant influence on the characteristics
of these two stall noises. However, a slight difference is observed for the light stall noise
between the NACA0012 and NACAO0021 profiles. The intensity of the NACA0012 light stall
noise between 400 Hz and 700 Hz was found to be higher. This slight difference was also
observed by Raus et al. (2021) when comparing the light stall noise of a NACA0012 and
NACAG633418 airfoils for a Reynolds number of 4.10°.

Several studies have attempted to identify the mechanism of light stall noise generation.
In their study, Laratro et al. (2017) were able to identify the nature of the acoustic source
in light stall for a flat plate, a NACAOO12 and a NACAOQOO21 by studying the variation of
the noise directivity depending on the angle of attack. For these three profiles, they observe
that the appearance of the light stall noise is accompanied by a change in acoustic directivity
in the form of a convex dipole. This dipolar nature of the acoustic source highlights that
the light stall noise is generated by the radiation of hydrodynamic pressure fluctuations
from the airfoil. In the deep stall condition the nature of the acoustic source could not be
identified due to the high noise of the wind tunnel jet. The area of the profile radiating the
pressure fluctuations during the light stall noise is determined more precisely by Paterson
et al. (1975) by cross-correlation calculations between surface pressure and far-field acoustic
pressure measurements. By comparing the lags of the cross-correlation function between
different pressure taps along the profile chord, the authors observe that for incidences close
to the stall angle, the noise propagation process corresponds to radiation of unsteady surface
pressure fluctuations from the last 30 percent of the profile chord. A similar radiation region
is also identified by Mayer et al. (2019) by comparing beamforming maps obtained by a
73-microphone array for different angles of attack close to stall for a NACA0012 profile
in a flow characterized by a Reynolds number of 3.6 x 10°. Furthermore, Lacagnina et al.
(2019) highlight that the geometry of the profile does not seem to modify this radiation
zone, when studying the mechanisms of airfoil noise generation close to stall conditions
on a NACAG65 — (12)10 profile in a flow at a Reynolds number of 2 — 4 x 10°. Thanks to
cross-correlation analysis between the surface pressure measured near the trailing edge and
the far-field acoustic pressure for different angles of attack near stall, the authors note that the
coherence is maximum for only some of the frequencies perceived in the far field, suggesting
that the trailing edge is not the only source of light stall noise and that the radiation zone
extends further upstream along the chord of the profile. Thus, although the noise generation
mechanism is relatively well understood in the light stall condition, there is currently a
significant lack of measurements of the deep stall noise. Furthermore, the source of the
surface pressure fluctuations that cause the acoustic radiation in light stall and deep stall is
not yet well defined.

Mayer et al. (2019) highlight the link between these surface fluctuations and the large
coherent structures present in the turbulent wake of the stalled airfoil from surface pressure
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auto-correlation calculated along the airfoil chord for different incidences. During the stall, the
authors observed that the time interval for which the auto-correlation coefficient is maximal
increases significantly indicating that the size of the structures perceived by the airfoil has
considerably increased. Furthermore, the identical behavior of the auto-correlation coefficient
along the chord of the profile reveals that the large-scale structures are generated over a large
part of the profile without evolving or changing size significantly. These structures could
not be identified in this study due to the lack of information on the wake aerodynamics.
The role of the coherence of these structures in the generated noise is discussed by Turner
& Kim (2020) when analyzing high-fidelity direct numerical simulations for a NACA0012
profile in a 5x 10* Reynolds number flow. Indeed, the authors observe that during the stall the
intensity of the acoustic source near the trailing edge is strongly reduced and that the increase
of the far-field noise comes from the strong coherence of the structures which ensures a very
effective acoustic radiation. Details on the nature of these structures have been brought by
Lacagnina et al. (2019) who propose the first velocity field measurements in the wake of an
airfoil in the context of static stall noise analysis. The aerodynamic structures responsible
for the stall noise are identified thanks to Particle Image Velocimetry (PIV) measurements
combined with simultaneous surface pressure and hot wire measurements at the trailing edge
of the airfoil. By calculating the coherence between wake velocity and surface pressure at
the trailing edge, the authors revealed that there is a causal relationship between these two
quantities for three distinct frequency ranges. The analysis of the PIV fields by Dynamical
Mode Decomposition (DMD) allowed them to observe the structures associated with these
frequency ranges. Three aecrodynamic phenomena are then identified. At very low frequencies
around 10 Hz-20 Hz, the authors detect a shear layer flapping phenomenon; at low frequencies
around 150 Hz, the DMD mode velocity fields reveal the presence of a shear layer winding
phenomenon in the form of a large scale vortex along the span of the profile. Finally, for the
highest frequency range around 1000 Hz, a Kelvin-Helmholtz type shear layer instability is
found. This study has significantly increased our knowledge of the mechanisms underlying
stall noise, however it is limited to the light stall acoustic regime for a specific airfoil which
presents a leading edge stall different from the trailing edge stall typically encountered on
thick wind turbine airfoils. Another strong limitation of this study is that the velocity field
measurements through PIV and the far-field acoustic noise estimation are not performed
simultaneously and for different Reynolds numbers, preventing clear correlations between
flow structures and radiated sound to be performed.

To summarize, the numerous studies that have focused on the origin of stall noise have
allowed us to identify at least two regimes, one close to stall conditions, the light stall noise,
and one occurring for much higher angles of attack, the deep stall noise. For the former, the
mechanisms of noise generation and particularly the link with the aerodynamic structures
involved have been studied for thin and symmetrical profiles which are not representative of
wind turbine blades. On the other hand, deep stall noise origins and its link to aerodynamic
coherent structures have never been identified. We thus propose in this paper to study the
link between the aerodynamic and acoustic characteristics of a flow around a thick and
cambered static airfoil in deep stall conditions. Our goal is to identify the aerodynamic
structures responsible for the deep stall noise for a NACA633418 airfoil from an experimental
approach. For this purpose, an aerodynamic analysis of the airfoil wake is performed for
two angles of attack close to each other and in deep stall conditions. The link between
the aerodynamic characteristics of the wake and the noise perceived in the far field is
characterised by correlating time-resolved PIV velocity field estimations around the airfoil
and far-field acoustic measurements in a fashion similar to the work of Siegel et al. (2018) for
the dynamic stall noise of a NACA64 —618 profile. We propose a thorough characterisation of
the flow structures through quadrant analysis and Spectral Proper Orthogonal Decomposition
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(SPOD). Section 2 presents the experimental setup and the various synchronized acoustic and
aerodynamic measurements. The Spectral Proper Orthogonal Decomposition is presented in
great detail in Section 3. The results are presented in Section 4. All these results are discussed
in section 5 before a conclusion is given.

2. Experimental setup

In order to identify the acoustic sources near and in the deep stall conditions, an experiment
is set up to obtain synchronized acoustic and aerodynamic measurements around a NACA
633418 airfoil. The specificity of this experiment is the synchronization of the two-
dimensional Time-Resolved Particle Image Velocimetry measurements (2D TR-PIV) in the
close airfoil wake with far-field acoustic measurements. The technical characteristics of the
experimental setup are presented below.

2.1. Flow configuration

The experiment is performed in the anechoic wind tunnel of the Ecole Centrale de Lyon. The
anechoic wind tunnel is composed of an anechoic chamber of 8 x 9 x 10m? including a
rectangular subsonic jet exit of 0.4 x 0.3 m? and a semi-open test section with two horizontal
end plates guiding the incident flow at the jet exit, see Figure 1. The plates trailing edges
are equipped with brushes to limit the acoustic radiation of their boundary layers. The
measurements are performed for a NACA 633418 airfoil with a chord ¢ = 0.12 m and a span
s = 0.30 m. The airfoil is placed vertically between the end plates by means of discs allowing
the profile rotation around its chord center, the upper disc being glass to allow the visualization
of the flow. A horizontal plane (x, y) is defined at mid-span of the airfoil and centered on the
airfoil chord center with the x-axis defined parallel to and of the same direction as the incident
flow. The airfoil leading edge is positioned at x/c = —0.5 and the trailing edge at x/c = 0.5.
The angles of attack @, presented in this study are the effective angles of attack. Garner’s
correction (Garner et al. 1966) is applied to the values of the geometric angles of attack @,
to compensate the jet deflections generated by the open jet wind tunnel, see Table 1. Further
details on these corrections implementation in our setup can be found in Raus et al. (2022).
The airfoil is subjected to an inflow velocity U, = 50 m/s, corresponding to a chord based
Reynolds number Re, = U c/v = 4 X 10°, and a Mach number M, = Uy /a = 0.15, with
v and a representing respectively the kinematic viscosity of the flow and the sound celerity,
estimated for a ambient temperature of 283.15 K. The residual turbulence rate of the wind
tunnel is measured at 0.4%. To trigger the turbulent boundary layer transition, a 5 mm thick
tripping tape is placed on the airfoil pressure side near the leading edge at x/c = —0.4 along
the span. This zigzag tripping prevents the formation of the Tollmien-Schlichting waves at
the origin of laminar boundary layer noise which can interfere with the acoustic stall regimes
identification at low Reynolds numbers (Winkler et al. 2020; Kingan & Pearse 2009).

2.2. Far-field acoustic measurements

Far-field acoustic measurements are performed using a Gras 46 BE microphone placed 2 m
from the airfoil center in the mid-span plane. The microphone is facing the airfoil pressure side
and is directed perpendicular to the test section, as shown in figure 1. The acoustic sampling
frequency is f, = 51.2kHz. For each angle of attack, 2 seconds long acoustic measurements
are carried ten times independently. Background noise measurements of 30 s are performed
to characterize the noise generated by the wind tunnel, end plates and measuring devices (PIV
laser, etc). However, precautions must be taken at high angles of attack, as the background
noise may be modified at low frequencies due to the interaction between the jet shear layers
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Figure 1: Experimental Set Up in the anechoic wind tunnel of the Ecole Centrale de Lyon.
The flow from left to right.

ag(®) 0 15 18 27 30

ae (°)[-0.6 102 13.4 23.8 26.3

Table 1: Correspondence between the geometric angles of attack ag and the effective
angles a, calculated with the Garner et al. (1966) correction. Bolded angles represent
angles for which 2D TR-PIV measurements measurements are performed.

and the flow around the airfoil (Moreau et al. 2009). At a. = 23.8° and a. = 26.3° the
measurements are synchronized with 2D TR-PIV measurements. To take into account the
acoustic propagation time, the acoustic acquisition time is chosen to be longer than the TR-
PIV acquisition time which is set to 1.65s. The microphone and laser trigger signals were
recorded to synchronize the PIV and acoustic data.

2.3. Velocity field measurements and data processing

The velocity fields are measured using a 2D TR-PIV system in the horizontal plane (x, y) on
the airfoil suction side, as shown in Figure 1, with u” and v’ the associated velocity fluctuations
components. A Phantom VEO1310 camera is positioned above the upper guiding disc. To
minimize the size of the area of the camera field located in the shadow of the airfoil, the
camera is rotated around the z-axis by an angle of —15° with the flow direction x. Moreover,
to avoid light reflections generated by the profile wall, the camera is tilted around the x-axis
by +3° to the normal. The resulting distortion is corrected during the calibration step by using
a three-dimensional calibration map. However, this tilt prevents the TR-PIV measurement to
be valid close to the wall. Depending on the angle of attack and the position along the airfoil
suction side, the thickness of this area without velocity field data varies between 10 mm at
the leading edge and 1 mm at the trailing edge.

Velocity field measurements are performed ten times independently in a 166.8 X 222 mm
field of view with a spatial resolution of 5.76 px/mm. The TR-PIV sampling frequency is
fprv = 3kHz with an acquisition duration of 1.65s, thus 4953 images are recorded for
each acquisition. The seeding is done with SAFEX Inside Nebelfluid “Feuerwehr Extra”

2
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particles. They are injected at the compressor inlet, well upstream of the measurement zone.
They then travel the entire length of the wind tunnel, ensuring a thorough homogenization
of their distribution within the flow. Measurements of particle diameter using Phase Doppler
Anemometry allowed us to obtain histograms revealing a size distribution ranging from
0.514 um to 3 um, with an average particle diameter of around 1 um. The particles are
illuminated at 532 nm by a dual pulse laser, the Mesa PIV 532-120-M from Amplitude
Laser® delivering 9mJ per pulse, connected to an articulated arm. Data acquisition and
processing are performed with the Lavision’s Davis 10.1.2 software. A data preprocessing
including a temporal filtering and a masking of the shadow zones is applied. Velocity vector
fields are computed with a multi-pass cross-correlation algorithm with a final interrogation
window size of 16 x 16 px? and an overlap of 50%. Selection criteria based on peak ratio
and residual threshold values are applied in post-processing to eliminate spurious vectors.

3. Spectral Proper Orthogonal Decomposition

One of the characteristics of this study is the use of the Spectral Proper Orthogonal
Decomposition (SPOD). This method was proposed by Lumley (2007) to identify coherent
structures in turbulent flows. It consists in decomposing the characteristic quantities of
the flow (velocity, pressure, vorticity, etc.) into a sum of modes, each oscillating at a
unique frequency. Each mode represents a coherent structure in space and time. It has
long been ignored because it requires time-resolved input data. The use of proper orthogonal
decomposition (POD) or dynamic mode decomposition (DMD) has often been favoured. In
this study, we apply this method to the velocity fluctuation fields obtained by TR-PIV because
the assignment of a unique frequency to each identified structure is a considerable advantage
for linking aerodynamic and acoustic data. SPOD has already been used in aeroacoustics for
the study of jet noise (Schmidt et al. (2018); Nekkanti & Schmidt (2021); Fiore et al. (2022)).
We propose in this paper the first application of SPOD for the study of the deep stall noise
on a thick and cambered profile. The theoretical presentation of the SPOD proposed below
is based on the work of Towne et al. (2018), which presents a simplification of Lumley’s
original demonstration.

3.1. Principle of the Spectral Proper Orthogonal Decomposition

Let q(x,1,&) be a stochastic process of zero mean characterising the flow, with x a set of
independent spatial variables in the domain Q and & a probability element parameterising
the stochastic process. In his study, Lumley (2007) demonstrates that coherent structures can
be identified by solving the eigenvalue problem of the stochastic process covariance tensor
C between two points x and x’, C being defined as :

C(x,x’, 1 —1) =E{q(x,1,§)q" (X, 1", &)}, (3.1

where E refers to the mathematical expectation, and the asterisk represents the conjugate
transpose. For this, the inner product is defined as :

<q1’q2>:[ /Qqﬂ{(x’t)WqZ(X’t)dth’ (32)

with W, the weighting matrix. Then the modes are solutions of the first-order Fredholm
integral equation. In the case of spatially and temporally coherent structures, the Fourier
transform of the covariance tensor is computed, giving rise to the cross-spectral density
tensor S:

+00
S(x,x’, f) = / C(x,x’,7)e 2™ T dr. (3.3)

[ee]
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An equivalent eigenvalue problem is then developed in the frequency domain as shown
in Eq (3.4). Thus, at each frequency, the SPOD modes are the orthogonal eigenvectors ¥,
associated with the eigenvalues A:

L S (X', f) W (&) (2, f) dX = () (%, f) (3.4)

An important parameter in this equation (3.4) is the weighting matrix W. The content of this
matrix depends on the chosen inner product and plays a central role in the SPOD analysis.
The values attributed to the weighting coefficients allow us to amplify or decrease the
contribution of some spatial zones and/or stochastic variable(s). For example, SPOD can be
applied to a spatial sub-domain by assigning a zero weight to certain spatial locations of the
stochastic variables. Finally at each frequency f, the stochastic variables Fourier transforms
q are decomposed into a sum of modes that are associated to an expansion coefficient a;,
including their eigenvalues A :

o

q(x. ) = ) a; (N (x. f). (3.5)

J=1

One of the SPOD properties is that the sum of the eigenvalues is equal to the total variance
which generally represents some form of flow energy :

D4 =E{({g. @)} (3.6)

J=1

Thus, each coherent structure contributes independently to the energy of the flow and the
relative importance of each structure in the flow representation is defined by the magnitude
of the eigenvalue of the associated velocity field cross-spectral density tensor.

The eigenvalues are ranked in descending order. The largest eigenvalue corresponds to the
dominant mode, and the smallest eigenvalues are suboptimal modes associated with lower
energies. The application of this method to our TR-PIV velocity fluctuation data is discussed
in Sections 3.2 and 3.3 with the presentation of the Welch’s method and the determination
of its optimal parameters.

3.2. Spectral estimation by Welch’s method

To calculate the cross-spectral density tensor we use the Welch estimation method (Welch
1967). To do so, we denote by Q the snapshot matrix consituted by the discrete flow data of
the stochastic variables. Each column of the matrix Q represents a snapshot of the stochastic
variables in the spatial domain. The time length is decomposed into N, snapshots separated
by regular time intervals Az. At time #, the snapshot is denoted by gx. Then the snapshots
matrix can be expressed as a time series:

Q=1[q1. 9, qy,]- (3.7)

To estimate the cross-spectral density matrix, Welch’s method requires several Fourier
transform calculations of the matrix Q. The stationarity of the stochastic variables is then
exploited to construct a set of realisations from a single longer time series. The time series Q
are divided into Ny blocks of Ngpr snapshots that can overlap. The number of overlapping
snapshots per block is denoted by Noyip. The number of blocks is thus defined by :

N; — Noy
t—Olp| _ (3.8)
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Moreover, a windowing function is applied to each block to reduce spectral leakage due to
the non-periodicity of the Ngpr snapshots in each block. The Fourier transforms of each
block are then calculated and grouped by frequency. For each frequency fk, the rearranged
snapshot matrix in the spectral domain Q £, 1s expressed as follows:

A — |4 ~(2) ~(Npik)

ka - [qfk ’qJCk ’--'9qfk ]a (39)
with c}}z) , the Fourier transform at the frequency fi of the n block. Thus, several realisations
of the Fourier transform are obtained for each frequency. An illustration of this frequency
reorganisation step can be found in Figure 1 of Schmidt & Colonius (2020). For each
frequency, the cross-spectral density tensor is then calculated as follows:

Npiik

LY 1 NOYAI
ka B Npik Zj\/:FfT w2 Z a4 (qk ) > (3.10)

j n=1

with w ; the weighting matrix coefficients. One difficulty in using this method is to determine
the number of snapshots required per block to obtain an accurate estimate of the cross-spectral
density matrix. Indeed on one hand, it is necessary to have a high number of snapshots per
block to obtain a high frequency resolution A f = 1/(NgprAt) and thus an accurate estimation.
However, on the other hand, as the time length N; is limited by the memory of the camera,
the increase of the number of snapshots per block leads to a decrease of the number of
blocks (Eq. (3.8)) which can then prevent the statistical convergence of the estimated values.
Thus, the issue of parameter selection for the Welch’s method is to find a balance between
frequency resolution and uncertainty of the estimated values. The determination of the
optimal spectral estimation parameters for our TR-PIV velocity fluctuations measurements
analysis is presented in Section 3.3.

3.3. Welch’s method parameters selection

Since the objective is to link the aerodynamic and acoustic data measured in a synchronised
way, the SPOD is applied for each acquisition run separately. For each run, a snapshot matrix
Q of temporal length N; = 4953 is constructed. The velocity fluctuations are statistically
stationary and the SPOD is applied to both velocity components simultaneously:

u’ (X],l‘]) u (X],Zz) ...... u (Xl’tNt—l) u’ (X],l‘]\]t)
u’ (Xz, t1) u (Xz, l‘z) ...... u’ (Xz, tN,—l) u’ (Xz, tNt)
Q- u' (xp,t1) u (Xp,t2) oo w (Xp,tn,—1)  w (Xng, t1) 311
v/ (X],l‘]) v/ (X],tz) ...... v’ (Xl,tNt—l) v’ (Xl,tN,) ’ )
v/ (Xz, l‘1) v/ (Xz, l‘z) ...... v/ (Xz, tNt—l) v’ (Xz, l‘Nt)
|V (Xp, 1)V (Xmst2) Vv (Xpatn,—1) V' (Xmstw,)

both velocity fields being estimated to be of equal importance over the whole spatial domain
of 160 x 120 points, the identity matrix is chosen as the weighting matrix. Therefore, the sum
of the eigenvalues represents the turbulent kinetic energy of the flow. To obtain a realistic
estimation of the cross spectral density tensor S, we determine the optimal number of blocks
in the Welch method by performing a parametric study.

Two parameters can be used to vary the number of blocks, the number of snapshots per
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Figure 2: SPOD spectra of the first (red) and second (blue) modes for velocity fluctuations
of a run of TR-PIV measurements at & = 26° with the confidence interval of 90% as
shaded zones for (a) NppT = 256, (b) Nppr = 512 and (c) Ngpr = 1024. An overlap of
50% gives respectively set sizes of 38 blocks, 18 blocks and 8 blocks.

block Ngpr and the overlap rate between blocks Nyip. In his original work, Welch (1967)
demonstrates that an overlap rate of 50% is the optimal value for the spectral estimation.
Thus, an overlap of 50% between blocks with N,,;, = Nppr/2 is applied. Assuming that
q and § are random and normally distributed, and that the realizations Np;; of the Fourier
transforms are independent, Schmidt & Colonius (2020) showed that the uncertainty on the
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SPOD eigenvalues and the number of blocks are related by a chi-square law X%Nblk of 2Np i

degrees of freedom. The bounds of the confidence interval of the eigenvalue A; are then
given by:

2NpixAd 2NpixAd
X%Nblk(l —a/2)’ X%Nblk(a/z) ,

(3.12)

with @ the tolerance limit set to 90% in the following. We compare the uncertainty estimated
by this law for three different segmentations: Ny = 38, Npjx = 18 and Npjr = 8 with
50% overlap and a standard Hamming windowing. The eigenvalue spectra for these three
configurations for one data run at @ = 26° are shown in Figure 2. Similar behaviors were
observed at @, = 23.6° and a, = 26° for all the runs.

To determine the limit value of acceptable uncertainty, we use a criterion on the conservation
of the low rank behavior in the eigenvalues spectra. The low rank behaviour describes
the high degree of separation of the first two eigenvalues and allows us to highlight the
presence of dominant physical mechanisms in the flow, such as instabilities. If the eigenvalues
uncertainties are too important, this behavior is no longer visible and information on
the flow are lost. This can be observed on Figure 2.c) for Ny = 8. The uncertainties
significantly overlap over a wide range of frequencies and the first two eigenvalues are no
longer distinguishable. The smallest number of blocks for which the low-rank behavior is
preserved with correct frequency resolution is Ny = 18, as shown in Figure 2.b). Indeed,
by comparing the spectra of Figures 2.a) and 2.b), it appears that for Ny;;, = 38 the frequency
resolution is too low and thus generates spectral leakage. Thus, for the rest of our analysis
we apply the Welch method to the velocity fluctuations such that Ny = 18, Nppr = 512 and
Novip = 256. This allows us to obtain a SPOD frequency resolution of 6Hz.

4. Results

Before presenting the results, some notations are introduced. Throughout this section, Sxy
denotes the power spectral density computed between the signal X and the signal Y. X, and
Y can be respectively the far-field sound pressure p, the longitudinal velocity fluctuation u’,
or the transverse velocity fluctuation v’.

4.1. Characterisation of the airfoil noise near and in deep stall condition

According to the work of Moreau et al. (2009) and Laratro et al. (2017), the different
acoustic noise present in static condition occur during different stall phases, i.e. at different
angles of attack. In order to identify the angles of attack corresponding to the deep stall
condition, we compare the acoustic signatures measured at different angles of attack
a. = [-0.6,10.2,13.4,23.8,26.3]°, as well as the main characteristics of the associated
flows. To do so, the power spectral densities (PSD) of the acoustic fields S, are calculated
using Welch’s estimation method with a Hamming window of 16384 samples and an overlap
of 50%. The resulting Sp, have a frequency resolution of 6 Hz. The PSD is calculated
independently for each of the ten acquisition runs and then ensemble averaged for each
angle of attack. These averages S_pp are shown in Figure 3 for the five angles of attack. The
background noise being dominant for frequencies below 70 Hz, the acoustic signal is studied
over a range of frequencies from 70 Hz to 1500 Hz.

Firstly, at zero incidence, it can be seen that the airfoil generates a trailing edge noise of
attached turbulent boundary layer characterised by a low amplitude sound for frequencies
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Figure 3: PSD of far-field sound pressure for different angles of attack averaged over the
ten independent runs, with p;.. ¢ = 2.107 Pa.

above 600 Hz (Lee et al. 2021). For the other angles of attack, two different frequency

behaviors are identified. At @, = 10.2° and at a. = 13.4°, the amplitude of S_pp increases
over a frequency band between 400 Hz and 1000 Hz. This is characteristic of the light stall
noise (Moreau et al. 2009). The amplitude at a. = 13.4° is greater than the amplitude at
ae = 10.2°. Thus, in this range of angle of attack, increasing incidence leads to an increase
in the amplitude of the light stall noise. For a higher angle of attack range, a different
behaviour is observed. At a. = 23.8°, the amplitude of the light stall noise decreases and
a broadband hump appears at low frequencies around 240 Hz. Finally at a. = 26.3°, a
narrow low frequency peak of high amplitude, centred around 162 Hz emerges. This airfoil
frequency behaviour at @, = 26.3° is characteristic of the deep stall noise (Moreau et al.
2009). This acoustic analysis can be compared with the results of Raus et al. (2021) that
describe the evolution of the 2D lift coefficient of the NACA633418 airfoil as a function
of the geometric angle of attack for the same flow conditions. Thus, two acoustic regimes
are identified during the stall of the NACA 633418 airfoil. The transition between these two
regimes occurs somewhere between @. = 15.4° and a. = 26.3°. In order to identify the
aerodynamic mechanisms responsible for the the deep stall noise, the study focus on the
comparison of the regimes near and in deep stall condition at @, = 23.8° and at @, = 26.3°,
respectively.

The aerodynamic characteristics of the flows associated with the acoustic signatures at
a. = 23.8° and at @, = 26.3° are identified by the analysis of the 2D TR-PIV data. The mean
flow streamlines for each acquisition are calculated and ensemble-averaged for both angles
of attack. Figures 4 and 5 show the average streamlines of the mean flows at @, = 26.3° and
at . = 23.8° respectively. It can be seen that the flow corresponding to the deep stall noise
regime at @, = 26.3° is completely separated from the leading edge on the airfoil suction
side. Then, two shear layers from the leading and trailing edges separate the wake from the
outer flow. The wake contains two recirculation zones. The first clockwise recirculation zone,
bounded by the leading edge shear layer, corresponds to the separation bubble that reattaches
to the trailing edge. This bubble is too long to be fully captured in the PIV field, but its length
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Figure 4: Streamlines of the mean flow with (a) the w? component of the Reynolds tensor

and (b) the u’v’ component of the Reynolds tensor averaged over the ten independent runs

at o = 26.3°.
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Figure 5: Streamlines of the mean flow with (a) the u’2 component of the Reynolds tensor

and (b) the u’v’ component of the Reynolds tensor averaged over the ten independent runs
at @ = 23.8°

can be estimated to be of the same order of magnitude as the airfoil chord. A second, smaller
recirculation zone is present near the trailing edge. This secondary recirculation results from
the interaction between the recirculation flow in the separation bubble and the flow coming
from the airfoil pressure side. This zone is oriented counter-clockwise and contributes to
the formation of an asymmetric wake. A similar topology of the mean wake is found at
ae = 23.8°. However, the separation bubble is located further downstream on the airfoil
wall, which highlights that the separation point is not located at the leading edge but further
downstream on the airfoil suction side. The separation bubble is then smaller and the wake
narrower. The main difference between the two flows is the location of the separation point
that modifies the wake width. This shift of the separation point with the angle of attack has
already been observed by Raus et al. (2021) from wall pressure measurements for the same
airfoil. The authors showed for this range of Reynolds numbers that this airfoil undergoes a
trailing edge stall, characterised by the separation point moving upstream from the trailing
edge to the leading edge as the angle of attack increases. This leads to an increase in the size
of the separation bubble and the wake as the angle of attack increases. To specify this wake
topology, the components of the Reynolds tensor are calculated. Figures 4 and 5 represent
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Figure 6: Quadrant analysis representation.

the spatial distribution of the turbulent shear stress u/v’, and the longitudinal component of

the turbulent kinetic energy u’2 at @ = 26.3° and « = 23.8° respectively. It can be observed
that the distribution of these Reynolds stress tensor components is similar near and in deep
stall condition. For both angles of attack, the Reynolds shear stress u’v’ is negligible in the
wake, except in the shear layers. The contributions of the separation bubble and of the trailing
edge shear layers are of opposite sign due to their opposite sense of rotation. This spatial
distribution is also observed for the longitudinal component of the turbulent kinetic energy.
These Reynolds stress distributions highlight the presence of high turbulent activity in the
shear layers at @, = 23.8° and @, = 26.3°.

Thus, the mean behavior and Reynolds stress distribution in the wake are similar near and
in deep stall condition. The main difference between the two flows is the position of the
separation point. Therefore, in order to understand to what extent the flow separation at the
leading edge favors the generation of deep stall noise, we seek to identify and compare the
turbulent structures present in the wake near and in deep stall condition.

4.2. Classification of the wake structures
4.2.1. Localisation of wake structures by the quadrant analysis method

As turbulent coherent structures play an important role in the noise produced by a flow
(Lighthill 1952), we seek to identify the turbulent structures present in the wake at o, = 23.8°
and a. = 26.3°. This identification is performed by quadrant analysis. The quadrant analysis
method allows us to localize and identify the type of turbulent structures present in the
flows by exploiting the information contained in the velocity fluctuations signs. The velocity
fluctuations at each location of the measured velocity field are represented in a (u’, v") plane
whose axes define four quadrants, see Figure 6. Each quadrant represents a combination
of velocity fluctuation signs. For example, quadrant Q| represents the situation in which
both longitudinal and transverse velocity fluctuations are positive (u” > 0, v/ > 0), i.e.
the upper right portion of the plane. Quadrant O, represents the situation in which the
longitudinal velocity fluctuation is negative (1’ < 0) and the transverse velocity fluctuation
is positive (v/ > 0), and so on. The quadrant number order is defined counter-clockwise
starting with the two positive values of velocity fluctuations. This method was originally
developed by Willmarth & Lu (1972) to quantify observations of ejections and sweeps in
a turbulent boundary layer. Thus, each quadrant is associated with an event present in the
turbulent boundary layer. Quadrants O, and Q4 are identified as turbulence generators and
are respectively associated with ejection and sweeping mechanisms. Quadrants O and Q3
are associated with interaction phenomena. Fabris & Nakayama (1985) have shown that
these associations can be generalized to wake flows. In this case, ejections and sweeps are
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Figure 7: Distribution of quadrants Q2 and Q4 for velocity fluctuations having a Reynolds
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Figure 8: Distribution of quadrants Q1 and Q3 for velocity fluctuations having a Reynolds
tensor norm higher than 0.3 Uy and appearing more than 30% of the time at (a)
@e = 26.3° and (b) @, = 23.8°

respectively associated with the upstream and downstream regions of turbulent structures.
Interactions in the O and Q3 quadrants are associated with shear regions related to large-
scale structures. In this study, the quadrant distribution is calculated for all spatial positions
of the TR-PIV acquisitions. Statistics are performed over the ten acquisitions for each angle,
1.e. 49530 snapshots per angle. In order to consider only significant velocity fluctuations
in the wake, a threshold on the norm of the Reynolds tensor is applied for each spatial
point. Only velocity fluctuations satisfying (u’2 + 2u’v’ +v'2)!/2 > 0.3 U, are considered.
Moreover, to study representative events of the wake behavior, only the events occuring more
than 30% of the time on all runs are kept. To validate the efficiency of this approach, the
results obtained using the quadrant method are compared to those derived from the Eulerian
vortex detection criterion I',. This criterion intoduced by Graftieaux et al. (2001) involves
a scalar function that varies within the range of —1 to 1, with its extrema highlighting the
spatial position of vortices center. Positive values indicate the presence of a vortex rotating
clockwise, while negative values indicate the presence of a vortex rotating counterclockwise.
A more comprehensive explanation of this method, along with the parameters chosen for the
calculation of this criterion, is provided in Appendix A.

Figures 7 and 8 represent the quadrant distribution of velocity fluctuations obtained for
ae = 26.3° and a, = 23.8°. It can be seen that representative events appear in the shear layers
for both angles of attack.
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Figure 10: Spatial distribution of the percentage of time spent by I"; in negative values
lower than a threshold of —0.85 during a data acquisition for an integration area
comprising 3 X 3 PIV points for (a) @, = 26.3° and (b) @, = 23.8°

Inside the wake, the velocity fluctuations change sign a lot and no representative event
is found. Two different turbulent mechanisms can be identified in the shear layers. First,
as shown on Figure 7, the shear layer of the separation bubble is composed of velocity
fluctuations belonging to the O, and Q4 quadrants. Thus, this turbulent area is characterised
by the recurrent presence of ejections and sweeps. This reveals the presence of vortices along
the shear layer of the separation bubble and suggests the presence of a Kelvin-Helmholtz
instability. An identical distribution of O, and Q4 quadrants is also associated to the Kelvin-
Helmbholtz instability in the work of Cirlioru et al. (2013). This observation is confirmed
by the results obtained using the I, criterion. This criterion is applied to all snapshots of
one acquisition. Figures 9 and 10 show the spatial distribution of the percentage of time
associated with positive and negative vortices respectively. As observed in Figure 9, the
overlapping area of quadrants Q, and Q4 corresponds to an area where clockwise-rotating
vortices are recurrently identified over time. Thus, this supplementary analysis validates
the identification of coherent Kelvin-Helmholtz type structures. Moreover, the transverse
expansion of this quadrant overlap area with distance from the leading edge reveals the
presence of a second phenomenon that may be associated with the amplification of Kelvin-
Helmbholtz vortices along the shear layer, or an oscillation of the shear layer that may be
caused by a shear layer flapping or separation bubble breathing phenomenon. It can be
noticed that another superposition zone of quadrants O, and Q4 is present near the airfoil
wall. This phenomenon will be discussed later in Section. 5.
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A different mechanism is identified in Figure 8 in the trailing edge shear layer at both
angles of attack. Near the trailing edge, the shear layer is composed of velocity fluctuations
belonging to the O and Q3 quadrants. Thus, this turbulent zone highlights the presence of a
large-scale structure in the surroundings. Its location in the region where the airfoil pressure
side and suction side flows meet suggests that the large scale structure is a trailing edge
vortex. This observation is also confirmed by the identification of counterclockwise-rotating
vortex centers conducted using the I, criterion. Indeed, it appears that the overlapping area
of quadrants Q1 and Q3 near the airfoil trailing edge in Figure 8 corresponds to an area where
counterclockwise-rotating vortices are recurrently identified over time in Figure 10..

Thus, the quadrant analysis revealed two distinct zones in which coherent structures are
located. These zones are similar near and in the deep stall condition. The identified structures
also appear to be identical : Kelvin-Helmholtz vortices in the separation bubble shear layer
and a large-scale trailing edge vortex in the trailing edge shear layer. The use of the quadrant
method was validated through comparison with results obtained by applying the Eulerian I,
criterion. Additionally, it can be noted that the quadrant method holds the advantage of being
quick and user-friendly. This technique, not requiring derivative computations, also avoids
introducing uncertainties in the results, unlike many other methods of coherent structures
detection as mentioned by Mulleners & Raffel (2012). To clarify the spectral signatures of
these structures, a frequency study of the wake profile is performed by analyzing the power
spectral densities of the velocity fluctuations.

4.2.2. Characterisation of the spectral signature of structures

To identify the spectral signature of the structures, we compute the PSD of the velocity
fluctuations Sy and Sy at @e = 26.3° and @, = 23.8° at different points in the wake.
The PSD is calculated for each point using the Welch estimation method with a Hamming
window of 512 samples and a 50% overlap, allowing us to have a PSD frequency resolution
of 6 Hz. These parameters were chosen to obtain a frequency resolution identical to that of
the SPOD introduced in Section 3.3. This calculation is performed for all TR-PIV velocity
fields and the PSDs are then ensemble-averaged. The location of the analysis points in the
wake is chosen from the areas identified by the quadrant analysis. For both angles of attack,
eight analysis points are positioned in the wake. These points are noted p; at @, = 26.3° and
q; at a. = 23.8°. As shown in Figures 7 and 8, four points are positioned in the separation
bubble shear layer (j = 1,2,3,4), two points are positioned vertically between the two
shear layers (j = 5, 6), and two points are located in the trailing edge shear layer (j = 7, 8).
Figures 11 and 12 show S,/,-, the PSD averaged over the ten runs of the transverse velocity
fluctuations. Two characteristic frequency signatures are identified both near and in deep
stall condition.

First, a characteristic frequency signature is identified in the separation bubble shear layer.
For both angles of attack, the first four points (j = 1, 2, 3, 4) are characterised by a broadband
signal at high frequencies whose center frequency decreases as the distance from the leading
edge increases. These features are characteristic of the development of a Kelvin-Helmholtz
instability (Rodriguez et al. 2013). The decrease in central frequency with distance is due to
the advective amplification of the instability, resulting in an increase in the wavelength of the
turbulent structures. Secondly, a narrow peak appears at low frequencies for the point j = 4
at both angles of attack. This point of the separation bubble shear layer has the particularity
of being located furthest from the leading edge. At this position, a narrow peak appears
around 158 Hz at @, = 26.3° and around 240 Hz at @, = 23.8°. This peak is also present
for the points located in the middle and at the bottom of the wake (j = 5,6,7,8) with
different amplitudes. As one approaches the wake center, the amplitude increases until the
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Figure 11: PSDs of transverse velocity fluctuations averaged over the ten runs for (a)
probes pi, p2, p3, p4, p5 and (b) probes ps, pe, p7 and pg at @ = 26.3°.
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Figure 12: PSDs of transverse velocity fluctuations averaged over the ten independent
measurement runs for (a) probes ¢q1, g2, 43, 94, g5 and (b) probes gs, g, g7 and gg at
a =23.8°.

position j = 6, where the maximum is reached. Then, the amplitude of the peak decreases
as one approaches the trailing edge. The variation of the peak amplitude between different
spatial positions (j = 3,4, 5, 6,7) suggests that the physical phenomenon at this frequency is
associated with a structure located at the airfoil trailing edge interacting with the separation
bubble shear layer. The projected Strouhal number of 0.17 for @, = 26.3° and 0.23 for
a. = 23.8° is close to the typical values corresponding to the bluff body Bénard-von Karman
vortex shedding around St = 0.2 (Gerrard 1966). Thus, at high angles of attack, the 633418
NACA airfoil behaves like a bluff body. The PIV field does not allow the visualisation of
the typical vortex street located further downstream in the wake. However, it allows the
visualisation of the large-scale trailing edge vortex whose life cycle governs the frequency of
the Bénard-von Karman vortex shedding. A difference in the amplitude of the Bénard-von
Kérman characteristic frequency peak is noticed between a. = 26.3° and @, = 23.8°. It can
be observed that the vortex shedding frequency peak amplitude is greater in the deep stall
condition. This suggests that vortex shedding is more intense in deep stall condition.

Therefore, although the separation point is at different positions when the profile is near or in
the deep stall condition, equivalent structures have been identified in the wake of the flows.
In order to understand why theses two flows generate different noise spectra despite their
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Figure 13: Map of local maxima over 7 of normalised correlations for longitudinal
velocity fluctuations (a) and transverse velocity fluctuations (b) for one acquisition run at
ae = 26.3°. The red cross corresponds to the position of the velocity probe pg and the
white rectangles indicate the cross power spectral 629 density calculation zone

similar topology, we seek to identify the acoustic sources by cross-correlation and SPOD
calculations.

4.3. Identification of acoustic sources near and in deep stall conditions
4.3.1. Cross-correlation of velocity fluctuations and acoustic pressure

In order to identify the acoustic sources, we study the link between aerodynamic and acoustic
data by cross-correlating the synchronized velocity fluctuation fields and the far-field acoustic
pressure. The acoustic mesurements are resampled at the PIV sampling frequency. The
PIV sampling frequency being lower than the microphone sampling frequency, a low-pass
filter is applied to the acoustic signal to avoid aliasing. Then, the resampling is done by
linear interpolation of the filtered acoustic signal. These cross-correlations are performed
independently for each run measurements at a. = 23.8° and a. = 26.3° and the normalized
cross-correlation coeflicients Ry, and Ry, are calculated as:

1 Zf\_[tl ' (x,4;) p (t; = 7)

A PO r R b
1 Zﬁi’l Vv (x,4) p (i — 7)
Re@ D) = = e @2

with o (X) the standard deviation of X. At both angles of attack, similar results are obtained
for all runs. Figures 13 and 14 show the maximum cross-correlation coefficients obtained at
each point in space for the longitudinal and transverse fluctuations over all the correlation
delay 7 for one run at @, = 23.8° and a. = 26.3° respectively. It appears that the distribution
of correlation coefficients is not homogeneous in space. Some areas of the flow are more
strongly correlated with the far-field acoustic pressure. Depending on the angle of attack,
these areas are different.

At a. = 26.3°, the maxima of the cross correlations for the two velocity components
are located in two different zones, downstream of the trailing edge . The maximum of the
longitudinal fluctuation correlation is located downstream of the trailing edge on the pressure
side and the maximum of the transverse fluctuation correlation is located downstream of the
trailing edge on the suction side. At . = 23.8°, two more distant zones of high correlation are
observed. The maximum of the longitudinal fluctuation correlation is observed outside the



628
629
630
631
632
633
634
635
636
637
638
639
640
641
642
643
644
645
646
647
648
649
650
651
652
653
654
655

656

657
658

659
660

0.3 (b) 0.3
> = ' =
' 02 & . g 0.2 g
2 © \§
< = 02 <
[N [S
0.1 g 0.1 §
g -0. =
0 ) 0
1 -0. )

Figure 14: Map of local maxima over 7 of normalised correlations for longitudinal
velocity fluctuations (a) and transverse velocity fluctuations (b) for one acquisition run at
ae = 23.8°. The red cross corresponds to the position of the velocity probe gg and the
white rectangles indicate the cross power spectral 629 density calculation zone

wake, above the separation bubble shear layer, and the maximum of the transverse fluctuation
correlation is located in the wake close to the trailing edge. Thus, the noise generation
mechanisms are related to different spatial areas near and in deep stall conditions. In order
to obtain more information about these correlations, we calculate the cross power spectral
density (CPSD) between one of the velocity fluctuations and the sound pressure for both
angles of attack. The CPSDs are calculated by the Welch method with a Hamming window
of 512 samples and a 50% overlap in the respective areas of maximum correlations. For each
angle and for both velocity components, this area is a rectangle of 10 X 20 points centred
around the spatial maximum of the correlation maps in Figures 13 and 14. Note that the zones
are different depending on the velocity component and the angle of attack. Figures 15.a) and
15.b) represent Syp and Sy-p, the local average of the CPSDs computed in the maximum
correlation zone for the two velocity components at both angles of attack. It can be observed

that Sy and Sy, maximum appears for different frequencies near and in deep stall conditions.

At a = 26.3°, Sy and Sy, contain the same amplitude peak for an identical frequency of
158 Hz. The contribution of this frequency to the generated noise is identified in the PSD
of the sound pressure Sy,,. Figure 15.c) represents Sy, for the same run at . = 26.3°. It can
be observed that the maximum cross-correlation frequency corresponds to the frequency of
the deep stall noise. It may be noted that this peak frequency is slightly different from the
characteristic frequency identified in Figure 3, because this is the spectrum for one run and not
the ensemble-averaged spectrum over the ten runs. Thus, the deep stall noise is strongly linked
to a structure oscillating around a Strouhal number of 0.17, located downstream of the trailing
edge in the airfoil wake. By comparing this frequency to the PSD of the velocity fluctuation
S, of the pg probe positioned close to the region of maximum correlation for the same
run, it appears that this frequency is identical to the Bénard-von Karman vortex shedding
frequency, see figure 15.e). Thus, the noise generated in the deep stall condition is related
to the Bénard-von Kirman vortex shedding. At @ = 23.8°, some differences are observed
between Syp and Sy/p, as seen in Figure 15.b). The PSDs of both velocity fluctuations display
a peak at 234 Hz, however, the amplitude of the W’p peak is higher than the amplitude of the

Swp peak. This suggests that the structure is located near the area of maximum correlation
of the transverse component, i.e. near the trailing edge. Figure 15.d) represents S, of the

same run at ae = 23.8°. It appears that the maximum frequency of S, corresponds to the
central frequency of the broadband peak characterizing the noise generated near the deep stall
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Figure 15: Highlighting the Bénard-von Kdrman vortex shedding contribution to the
far-field noise : Local average of the CPSDs computed in the maximum correlation zone
at @e = 26.3° (a) and @, = 23.8° (b), PSD of far-field soud pressure at a, = 26.3° (¢) and
e = 23.8°(d), and PSD of the transversal velocity fluctuation of the pg probe at
e = 26.3° (e) and g¢ probe at @, = 23.8°(f).

661 condition. Thus, the noise at 23.8° is strongly linked to a structure oscillating around 234 Hz
662 located downstream of the trailing edge in the airfoil wake. By comparing this frequency to
663 the PSD of the velocity fluctuation S,-,, of the g¢ probe for the same run, it appears that
664 this frequency is identical to the Bénard-von Karmén vortex shedding frequency, see figure
665 15.f). Thus, the noise generated near the deep stall condition is also related to the Bénard-von
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Figure 16: SPOD energy spectrum for the flow at ae = 26.3° (a) and ae = 23.8° (b). The
gap in red represents the energy difference between the first and second SPOD mode
allowing to visualize the low rank behavior.

Kérman vortex.

Therefore, the noise generated near and in deep stall conditions is related to the Bénard-von
Karman vortex shedding created by the interaction of the wake shear layers. However, at
ae = 23.8°, the acoustic spectrum does not show the characteristic narrow peak of deep
stall noise. The Bénard-von Karmén vortex shedding noise is a lower amplitude broadband
noise. In order to understand why the vortex shedding at . = 23.8° does not generate the
characteristic deep stall noise, we study the wake dynamics near and in deep stall conditions
by SPOD.

4.3.2. Highlighting the SPOD structure at the origin of the noise

As presented in Section 3.3, SPOD is applied to the longitudinal and transverse velocity
fluctuations for all runs at @, = 26.3° and @, = 23.8°. Again, for each angle, similar results
are observed for all ten runs. The results presented here show the analysis conducted on the
same run as in Section 4.3.1 at . = 26.3° and a. = 23.8°. Figure 16 shows the eigenvalue
spectra at @, = 26.3° and a. = 23.8°. These spectra represent the energies of the SPOD
modes obtained at each frequency.

At a. = 26.3°, the maximum energy of the flow is contained by the vortex shedding
which oscillates at the maximum cross-correlation frequency of 158 Hz. Thus in deep stall
condition, the Bénard-von Karman trailing edge vortex shedding governs the energy of the
flow. Moreover, the energy of the first eigenvalue at this frequency is much higher than the
second eigenvalue. This highlights the presence of a low-rank behaviour of the flow. As
a result, the vortex shedding can be solely represented by the first SPOD mode. In order
to visualize this mode, the velocity field is reconstructed from the first SPOD modes over
a frequency band from 145 Hz to 168 Hz, to take into account the width of the peak. A
snapshot of the vorticity calculated from the reconstructed velocity fluctuations is shown
in Figure 17.a). This snapshot highlights the presence of a maximum and a minimum of
vorticity located near the trailing edge. This corresponds to the shedding of the large-scale
Bénard-von Karman trailing edge vortex. At a. = 23.8°, the maximum energy of the flow
is contained by the vortex shedding which oscillates at the maximum cross-correlation
frequency of 234 Hz. Thus, close to the deep stall condition, the vortex shedding also governs
the wake dynamics. However, this amplitude remains lower than in the deep stall condition.
To visualize the vortex shedding, the velocity field is reconstructed from the first SPOD
modes on a frequency band from 200 Hz to 250 Hz. A snapshot of the vorticity calculated
with the reconstruction of the velocity fluctuations is shown in Figure 17.b). We observe a
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Figure 17: Snapshot of the vorticity obtained by flow reconstruction with the first SPOD
mode of each frequency between 145 Hz and 168 Hz for ae = 26.3° (a), 200 Hz and
250 Hz for ae = 23.8° (b).

vorticity distribution similar to that of the trailing edge vortex shedding in the deep stall
condition. However, the vortex is smaller.

It is interesting to note that there is a second difference between the SPOD energy spectra of
the two flows. This difference appears at low frequencies. Indeed, at @, = 23.8° the energy
spectra admit a broadband peak of higher amplitude around 90 Hz. To identify the structure
associated with these low frequencies, the fluctuation vorticity is reconstructed by considering
the first SPOD modes for frequencies between 77 Hz and 110 Hz. Several snapshots of this
vorticity at @, = 23.8° are shown in Figures 18a,18c and 18e for = 0.0370 s, = 0.0423 s
and r = 0.0476 s, respectively. The vorticity extrema of this flow reconstruction are localized
in the shear layer of the separation bubble. Two layers of opposite sign vorticity are observed,
highlighting the high shear. Moreover, the sign of these two vorticity layers varies with time.
The upper vorticity layer goes from a maximum value to a minimum value, passing through
zero vorticity over a period of 1/7 = 94 Hz. Indeed, at ¢ = ¢ the upper vorticity layer has
a positive sign. Then the intensity of the vorticity decreases with time until it changes sign
and reaches a negative value at t = 7o + 7'/2. The upper vorticity layer is then negative before
becoming positive again at ¢ = tg + T. It can be observed in the figures 18b, 18d, and 18f,
which represent snapshots of fluctuation vorticity reconstructed over the same frequency
band for @, = 26.3°, that this phenomenon is also present in deep stall condition but with
much lower intensity. This observation is consistent with the analysis of the SPOD spectra.
This behaviour reveals the presence of an oscillation of the mean flow shear layer as shown in
Figure 19. This figure presents the total longitudinal velocity obtained by adding the average
velocity to the reconstruction of the velocity fluctuation by the first SPOD modes for the
snapshots ¢t = fg and t = tg + T/2 for a, = 23.8° . A vertical movement of the separation
bubble shear layer can be observed near the separation point between these two instants. This
low frequency oscillation suggests the presence of a shear layer flapping phenomenon or a
separation bubble breathing phenomenon. As the position of the separation point cannot be
precisely located, we cannot clearly identify the nature of the phenomenon.

Thus, the most energetic aecrodynamic mechanism related to the noise generated near and
in deep stall conditions is the Bénard-von Karman vortex shedding. However, a difference
appears in the flow energy distribution near and in the deep stall condition. Near the deep
stall condition, the flow admits more energy at low frequencies associated with an oscillation
phenomenon of the separation bubble shear layer. Nevertheless, the most energetic structures



24

WefUoo We/Uoo
5
0
-5
(byr=19
w'e/Uoo
5
0.8
0.6
0.4
<
> 0.2 0
0
-0.2
-0.4
: : 5
-0.5 0 0.5 1
x/c
o) t=1y+ r=1to+
(©r=1+T/2 dr=1+T/2
W'e/Uoco w'e/Uoco
5 5
0.8
0.6
0.4
2
0 > 0.2 0
0
-0.2
-0.4
-5 -5
-0.5 0 0.5 1
x/c
e)t=ty+T O t=tg+T

Figure 18: Snapshot of the vorticity obtained by flow reconstruction with the first SPOD
mode of each frequency between 77 Hz and 110 Hz for a, = 23.8° (a,c,e) and @, = 26.3°
(b,d,f) at different times.

732 are not necessarily the ones that contribute the most to the noise generation. Thus, in order to
733 determine whether the most energetic structures identified from the flow reconstructions with
734 the first SPOD modes correspond to the areas of maximum correlations with the acoustic
735 field, we correlate the different SPOD modes of the characteristic frequencies with the
736 acoustic pressure.
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Figure 19: Snapshots of the longitudinal velocity flow reconstructed by adding the mean
flow and velocity fluctuations of the first SPOD modes in the frequency band from 77 Hz
to 110 Hz for @ =23.8° att =ty +T/2 (a) and ¢ = 1y + T (b). Additional description of
this phenomenon is provided in supplementary materials, with Movie 1 and Movie 2
showing the temporal evolution of the longitudinal velocity flow reconstructed by
combining the mean flow and velocity fluctuations of the first SPOD modes within the
frequency range of 77 Hz to 110 Hz, for a, = 26.3° and a, = 23.8°.
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Figure 20: Maximum of the cross-correlation between sound pressure and longitudinal
velocity of the first three SPOD modes over the frequency band beteween 145 Hz and
164 Hz at @, = 26.3° (a) and between 200 Hz and 250 Hz at a, = 23.8° (b).

4.3.3. Cross-correlation of SPOD modes with acoustic pressure

In order to determine whether the most energetic structures represented only by the first
SPOD mode at the low rank behavior frequencies can explain the acoustic characteristics in
the acoustic far-field, the correlation between the first SPOD modes and the acoustic pressure
is analysed. Figure 20 represents the maximum of the correlation between the acoustic
pressure and the longitudinal velocity of the first three modes on the frequency band between
145 Hz and 164 Hz at a, = 26.3° and the frequency band between 200 Hz and 250 Hz at
@, = 23.8°.

It can be observed that at @, = 26.3°, the maximum of correlation is reached by the first
SPOD mode at 158 Hz which is in perfect agreement with the correlation frequency identified
in Section 4.3.1, followed by the second mode and the third mode. Thus in the deep stall
condition, the first SPOD mode at 158 Hz represents the aerodynamic structure the most
correlated with the characteristic acoustic peak. A similar behavior is also observed near
the deep stall condition. Indeed at @, = 23.8°, the maximum correlation level is reached at
234 Hz as highlighted in Figure 15, followed by the second mode and the third mode. As in
Section 4.3.1, a slight difference appears between the Strouhal number and the maximum
correlation frequency because these are the results for one run and not for the average over
all the runs.
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Thus, the most energetic mode represents also the most correlated aerodynamic structure
with the radiated noise near and in the deep stall condition. This information indicates that
in the context of stall flows at high angles of attack, the acoustic source is represented by
the first SPOD mode of the frequency of maximum correlation between the velocity field
and acoustic pressure. Moreover, this result suggests that these first SPOD modes may be
sufficient for the deep stall noise modelisation.

5. Discussion

We have shown that noise generated at high angles of attack is associated with complex wake
flows comprising several instabilities. Despite a difference in the position of the separation
point, identical instabilities were identified near and in deep stall conditions. By applying
the quadrant method and a spectral analysis to the velocity fluctuations obtained by PIV in
the near wake, two instabilities were identified. Firstly, a Kelvin-Helmholtz instability was
found in the shear layer between the separation bubble and the outer flow. This instability
is at the origin of the laminar-turbulent transition of the free shear layer by generating
vortices convected downstream into the wake. Second, a large-scale trailing edge vortex
was identified in the wake for a Strouhal number characteristic of a bluff body Bénard-von
Kéarman vortex street. Similar results were found by Breuer & Jovici¢ (2001) in the study
of the wake of the NACA4415 airfoil at & = 18° for a Reynolds number of 2.10*. By using
two-dimensional LES simulation, the authors have specified the process of the Bénard-von
Karmén trailing edge vortex formation. The interaction of the pressure side and suction
side flows at the trailing edge creates a trailing edge vortex whose life cycle governs the
wake behaviour. The vortex initially attached to the trailing edge accumulates vorticity from
the high shear. Then the size of the vortex increases continuously until it reaches a critical
diameter at which point it is released and convects downstream of the trailing edge. Our
spectral analysis allows us to identify the creation process of the Bénard-von Karmén street
by highlighting the interaction of the Kelvin-Helmholtz vortices with this trailing edge
vortex. The Bénard-von Kirman vortex is characterised by a Strouhal number St = 0.17
at @, = 26.3° and St = 0.23 at @, = 23.8°. We assume that this difference is due to the
decreasing of the Bénard-von Kdrmén vortex street frequency with the angle of attack, as
shown by Huang & Lin (1995) in their hot-wire study in the wake of a deep stall NACA0012
airfoil for Reynolds numbers between 10° and 10°. These results can also be compared with
the work of Wu et al. (2017) on the near-wake of the S805 airfoil in deep stall condition for
@ = 26.3° and Reynolds number around 4.6 x 10°. By POD analysis of three-dimensional
PIV data, the authors also highlighted this formation process and the coherence of the
Bénard-von Karman vortex along the airfoil span. Additional structures have also been
identified in the far wake, resulting from the pairing of the Bénard-von Karmén vortex with
leading or trailing edge vortices. The identification of structures in our study is limited to the
two-dimensional near-wake. However, our SPOD analysis provides additional information
on the evolution of this vortex shedding characteristics with the angle of attack. Indeed,
the comparison of the SPOD energy spectra revealed that vortex shedding near the deep
stall condition is significantly less energetic than in the deep stall condition. Moreover,
vorticity visualisations of the flow reconstructed from the first SPOD modes also allowed us
to observe that the Bénard-von Karmén vortex is more prominent in the deep stall condition.
The SPOD analysis also revealed a significant difference in the frequency distribution of flow
energy in the two conditions. The SPOD energy spectra and the visualisation of the SPOD
modes reconstructed flow allow us to identify the presence of a low-frequency oscillation
of the separation bubble shear layer at @« = 23.8°. This phenomenon seems to be present
also in the deep stall condition but with a lower energy contribution. Two instabilities could
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explain this phenomenon: the shear layer flapping or the separation bubble breathing. The
nature of this oscillation cannot be clearly identified due to the lack of near wall velocity
data. However, the separation point near the deep stall condition being not on an airfoil edge
suggests that it is unstable and that it is therefore more likely to be a flapping phenomenon.
Such a phenomenon has already been mentioned in the literature for a Strouhal number
of about 0.02 (Bouchard et al. 2022), which is slightly lower than the projected Strouhal
number of the shear layer oscillation phenomenon which is here about 0.07. Bouchard et al.
(2022) showed by a zonal detached eddy simulation around a stalled OA207 airfoil for a
Reynolds number of 10°, that the flapping is generated by a forcing of the separation bubble
shear layer at frequencies close to its Kelvin-Helmholtz instability frequency. The authors
proposed a scenario to explain this phenomenon. The Bénard-von Karman trailing edge
vortex would shift the pressure side frequency content to the suction side. The characteristic
frequencies of a Kelvin-Helmholtz instability below the trailing edge would thus rise to the
upper surface. High frequency structures would then appear towards the leading edge along
the airfoil wall, and the interaction of these fluctuations with the separation bubble shear
layer would trigger a flapping phenomenon. This high frequency structures upwelling close
to the airfoil wall could explain the presence of the O, and Q4 superposition zone close
to the airfoil wall. The presence of this zone at @, = 26.3° confirms that the flapping is
also present in the deep stall condition. We can suppose that the position of the unstable
separation point for @, = 23.8° amplifies this flapping phenomenon which would contribute
more to the wake energy than in the deep stall condition.

The main result of this study is the link made between aerodynamic and acoustic data
through the calculation of cross-correlations between PIV velocity fluctuations and acoustic
pressure. We have shown that the noise generated at high angles of attack is strongly
correlated with the vortex shedding both near and in the deep stall condition. The mechanism
of noise generation by the Bénard-von Karman street was not clearly identified in this study.
Two mechanisms are then possible. The structure can contribute to the stall noise as a
dipolar source, as for light stall noise, or by itself as a quadrupole source. In a recent study
Turner & Kim (2022) have demonstrated by direct numerical simulations for a flow at M
= 0.4 around a NACAOO012 airfoil, that the quadrupole sources related to wake vortices
during the stall are not negligible. However we study here a flow with a much lower Mach
number suggesting that the contribution of the quadrupole sources is weaker and therefore
that the main contribution of the Bénard-von Karman street is dipolar. Moreover, in the case
of the Bénard-von Karman street behind a cylinder for a similar Mach number (M=0.12), it
has been shown by Gloerfelt et al. (2005) that the contribution of the quadrupole source is
negligible in the sound propagation and that the problem can be reduced in the far-field to
an acoustic diffraction phenomenon.

Finally, an important difference was noted between the noise generated near and in deep
stall conditions. Near deep stall, the noise correlated to the vortex shedding is of lower
amplitude and has a wider band peak. Based on the hydrodynamic differences between the
flow near and in deep stall conditions, we propose two assumptions to explain this difference.
Firstly, these acoustic differences may be due to the different characteristics of the Bénard
von Karman trailing edge vortex. Near the deep stall condition, the trailing edge vortex is
smaller than in the deep stall condition. This suggests that its spanwise coherence length is
shorter, which would reduce the size of the radiating area. As shown by Moreau et al. (2009)
from experimental results around an elliptic airfoil in deep stall condition, this can decrease
the amplitude and increase the width of the acoustic peak. In addition, we have shown that the
vortex is of lower energy. This suggests that it generates lower pressure fluctuations, which
may also reduce the acoustic radiation. The second hypothesis concerns the influence of the
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flapping phenomenon on the noise generated near the deep stall condition. This subject has
been studied previously by Lacagnina et al. (2019), who showed by hot-wire anemometry
and time-resolved PIV around a NACAG65 — (12)10 airfoil at @ = 11° and Reynolds number
of 10°, that this flapping motion generates hydrodynamic pressure fluctuations radiated by
the trailing edge through acoustic waves. In our study, the flapping phenomenon does not
seem to participate to the generated noise. The hypothesis we propose here is instead that the
influence of flapping motion on the airfoil wake structure. Due to its unstable nature, we can
assume that the flapping phenomenon leads to a reduction in the Benard von Karmén vortex
spanwise coherence, resulting in a different radiation near and in deep stall conditions.

6. Conclusion

Our study have focused on the noise produced by a cambered airfoil representative of wind
turbine blades for two angles of attack near and in deep stall condition. For these two angles,
time-resolved PIV measurements allowed us to precisely characterise the profile wake as
well as the coherent structures associated to the radiated noise. We present the first use
of correlation between time resolved velocity field around the airfoil and far-field acoustic
pressure in the context of static stall as well as the first SPOD analysis of such a flow.
Correlations between far-field acoustic and velocity flow around the profile have revealed the
aerodynamic origins of the deep stall noise for this type of profile. We have shown that at high
angles of attack, the deep stall noise is primarily due to vortex shedding. Nevertheless, if the
two angles we have studied are close, they lead to qualitatively different radiated sounds. Our
modal analysis through SPOD has shown that the position of the boundary layer separation
point influences the noise generation. Indeed, near to deep stall condition, the separation
point is not attached at the leading edge but rather located further downstream, leading to a
weaker vortex shedding (both in size and amplitude) generating consequently less pressure
variations and thus a reduced acoustic radiation. In addition, we have shown that as the
separation point is not attached to an edge, it is likely to be unstable and to amplify a flapping
phenomenon reducing the spanwise coherence of the vortex shedding. This lack of coherence
reduces the radiation efficiency and broadens the spectral peak.

To better characterise the flow structures and to confirm our hypothesis on the role of
coherence on the radiated sound, 3D velocity field measurements are required. They could in
particular reveal the existence of stall cells whose impact on coherence is dramatic (Bouchard
et al. 2022). The lack of PIV data very close to the profile also prevents us from having a
definitive evidence for the flapping even if our vorticity fields reconstructed from the first
SPOD modes clearly indicates it. Such 3D or near wall measurements would thus be desirable
in order to definitively answer this question. The same method could be applied with success
to other airfoils or for other Reynolds numbers or wind tunnel configuration, the flow structure
around the profile being strongly dependent of the inflow nature. Finally, and this is what
we are currently working on, this analysis may be applied with success to the dynamic stall
noise cases with the same profile and at similar Reynolds number in order to get even closer
to the wind turbine noise configuration.

Supplementary data. Supplementary movies are available at [URL provided by the journal]
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Figure 21: Snapshot of the zero contour lines of A, combined with the distribution of I'»
for a threshold of 0.85 and an integration area comprising 3 X 3 PIV points. The yellow
color indicates the presence of clockwise-rotating vortices (I'; > 0), and the blue color

indicates counterclockwise-rotating vortices (I'; < 0) for (a) @ = 26.3° and (b)
@e = 23.8°.
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Appendix A.

The Gamma 2 criterion is used in this study to verify the interpretation of the results obtained
through the quadrant method in Section 4.2.1. This criterion was developed by Graftieaux
et al. (2001) to take into account the local convection velocity in the detection of coherent
structures in Particle Image Velocimetry (PIV) data. One of the advantages of this criterion
is that it does not require derivative calculations, unlike various existing criteria. Indeed,
the I, criterion utilizes the the topology of the velocity field of the flow to identify vortices
center. At each point P in the PIV velocity fields of the flow, the criterion I'; is defined as :

1 [PMAUm -Up)] -z
FZ(P)‘N; 1PM| - [[Ups - Opl| (A D

with N, the number of nodes of the integration surface surrounding the point P, PM the
vector between the point P and a point M belonging to the integration surface and having
a velocity Uy, and Up the local convection velocity. A vortex center is highlighted by ||
tending towards the value of 1. Then, it is necessary to set a validation threshold on the
absolute value of I';. A judicious range of interpolation layers N need also to be determined
according to the nature of the flow.

To determine these two parameters, we drew on Mulleners & Raffel (2012) study on
identification of coherent structures during airfoil dynamic stall.

In their study, the optimal values of the I'; calculation parameters are identified by comparing
the results obtained for different parameter sets with the zero contour line of the A, criterion,
the vortex centers to be correspond to the negative values of A;. By doing this analysis, we
determined that a neighbourhood of N = 3 x 3 PIV points for the surface calculation and a
threshold of 0.85 were the optimal parameters for vortex detection using the I'; criterion.
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chapitre 4 | Sources acoustiques du bruit de décrochage statique

Conclusion

Ce travail présente la premiére utilisation de la corrélation entre des mesures de
champ de vitesse résolues dans le temps et de la pression acoustique en champ
lointain autour d'un profil aérodynamique dans le cadre de ’étude du bruit de
décrochage statique, ainsi que la premiére analyse SPOD d’un tel écoulement.
Cette étude a mis en évidence I'implication de 'allée de tourbillons de Bénard-
von Karmén, provenant de 'interaction entre 'instabilité de Kelvin-Hemholtz et
du tourbillon de bord de fuite dans la génération de bruit de décrochage pro-
fond. De plus il a été montré que selon la position du point de séparation de
la couche limite le long de la corde du cété extrados du profil, ce tourbillon gé-
nére un pic acoustique de plus ou moins large bande et de plus ou moins grande
amplitude. Deux hypothéses ont été proposées pour expliquer ce comportement.
L’augmentation de la largeur du pic spectral de bruit de décrochage profond
avec la diminution d’amplitude a été expliquée par la présence d’un tourbillon
de Bénard-von Karman de plus petite taille et moins énergétique. Une hypothése
a été avancée afin d’expliquer la diminution d’amplitude du bruit de décrochage
profond. Ce comportement proviendrait de la présence d’un phénomeéne d’oscil-
lation basses fréquences de la couche de cisaillement de la bulle de recirculation
qui perturberait alors la cohérence tridimensionelle de la structure et ainsi son
rayonnement acoustique.

En outre, les résultats obtenus dans cette étude ont confirmé 'efficacité du pro-
tocole développé précédemment, ouvrant ainsi la voie a son application en condi-
tions dynamiques.

Perspectives

Pour une caractérisation plus approfondie des structures de I’écoulement et pour
confirmer ’hypothése émise sur I'impact du phénomeéne d’oscillation de la couche
de cisaillement sur la cohérence tridimensionelle du tourbillon de Bénard-von
Karman, plusieurs analyses complémentaires peuvent étre envisagées, compre-
nant :

e Des mesures tridimensionnelles du champ de vitesse par TR-PIV le long
de I'envergure du profil permettant d’identifier la cohérence de I’allée de
tourbillons de Bénard-von Karméan selon cette direction

e Des mesures de TR-PIV en proche paroi du profil afin de confirmer que
le phénomeéne d’oscillation de la couche de cisaillement peut étre associé a
une instabilité de battement

e Une analyse de la directivité du bruit & partir des autres microphones
composant 'arc utilisé lors des mesures expérimentales afin d’obtenir des
informations sur le mécanisme de génération de bruit de décrochage pro-

fond.
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chapitre 5 | Sources acoustiques du bruit de décrochage dynamique

Objectifs du chapitre

Le décrochage dynamique est un phénoméne dont les caractéristiques aérody-
namiques et acoustiques varient en fonction du mouvement appliqué au profil.
L’impact de la fréquence du mouvement de tangage sinusoidal imposé au profil
NACA633418 sur le processus de séparation de couche limite et sur la génération
de bruit a été mis en évidence dans le Chapitre 2. Afin d’identifier 'origine de ces
différences acoustiques en fonction de la fréquence d’oscillation, I’ob jectif de ce
chapitre est d’identifier les structures aérodynamiques a 'origine du
bruit généré par le profil en mouvement de tangage pour différentes
fréquences d’oscillation allant du régime quasi-statique au régime dy-
namique. Pour cela, le protocole d’analyse développé précédemment (voir le
chapitre 3) est appliqué pour trois cas d’écoulement. Ces cas impliquent la mise
en mouvement du profil en tangage avec une incidence moyenne de oy, = 15°, une
amplitude d’oscillation de aq = 15°, et trois fréquences d’oscillation distinctes.
La premiére fréquence d’oscillation étudiée reléve du régime quasi-statique avec
une valeur de £ = 0.005. La deuxiéme correspond a une configuration quasi-
statique, ot les comportements aérodynamiques et acoustiques sont identifiés
comme transitoires, avec une fréquence réduite de k = 0.025. La troisiéme fré-
quence choisie appartient au régime dynamique et est caractérisée par une va-
leur de £ = 0.05. Ce chapitre présente des résultats préliminaires obtenus lors
de 'application du protocole d’analyse développé. La méthode de détection des
tourbillons I'y est appliquée aux champs de vitesse des trois écoulements, et des
calculs de corrélation ainsi que de SPOD sont également réalisés pour le cas
k = 0.05. Afin d’adapter 'identification des structures & l'origine du bruit par
corrélation et application de la SPOD a I'étude de I’écoulement instationnaire
d’un profil en mouvement de tangage, une approche consistant a subdiviser les
signaux temporels en segments distincts est utilisée. Cette méthode ainsi que les
défis qu’elle introduit dans I'utilisation de la SPOD sont également discutés dans
ce chapitre.

5.1 Identification des structures aérodynamiques

Afin d’identifier les structures aérodynamiques présentes dans ’écoulement lors du
décrochage du profil en mouvement de tangage, il est entrepris d’utiliser la méthode
d’identification de tourbillon I'y combinée a la représentation des champs vectoriels et
de la vorticité des fluctuations de vitesse mesurées par TR-PIV comme réalisée par
Mulleners and Raffel [89] lors de ’étude de la formation des tourbillons de décrochage
dynamique. En raison de contraintes temporelles, cette analyse a été effectuée pour
une seule acquisition de données pour chaque fréquence. Il est donc essentiel de noter
que les comportements relevés dans cette section peuvent présenter des variations en
fonction des oscillations, comme attendu d’aprés les travaux de McAlister et al. [80].
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5.1.1 Analyse par critére I’

Afin d’utiliser le critére de détection de tourbillon I'y, une analyse paramétrique a pré-
liminairement été réalisée grace a la méthode de détection A\ comme effectué pour le
cas statique dans le Chapitre 4. Cette analyse a permis de déterminer que I'utilisation
d’une zone d’intégration de dimensions 3 x 3 points PIV et d’un seuil de 0.7 constitue
la combinaison optimale de paramétres pour 'application de la méthode I's. L’ana-
lyse par I's est menée sur I'ensemble des instantanés d’une oscillation. Il est rappelé
que la configuration étudiée comprend le profil en écoulement sans grille de turbulence
amont mais avec présence de tripping du c6té intrados, pour un nombre de Reynolds
de Re = 4 x 10°. De plus, il convient de mentionner que les angles d’attaque indiqués
au cours de cette étude représentent les angles d’attaques géométriques et qu’aucun
masque n’a été appliqué aux données de TR-PIV.

En comparant les résultats obtenus pour les différentes fréquences, il apparait que pour
les trois configurations, le profil subit une séparation de la couche limite par le bord
de fuite dont le point de séparation remonte vers le bord d’attaque a mesure que 'in-
cidence augmente. Il est également observé que la valeur de 'incidence a laquelle la
couche limite commence a se séparer varie en fonction de la fréquence d’oscillation. En
effet, pour £ = 0.005, cette valeur est d’environ o, = 16°, tandis que la séparation
débute pour ay = 19° lorsque k& = 0.025, et autour de o, = 20° pour k = 0.05. Ce dé-
calage en angle d’attaque est de méme observé lors du recollement de la couche limite.
En effet pour £ = 0.005, la couche limite est totalement recollée au profil pour une
incidence ay = 18° contre o, = 13° et pour a, = 12° pour respectivement k = 0.025
et k = 0.05. Il est ainsi noté que I'hystérésis mise en évidence lors de I'analyse de la
pression pariétale (voir Chapitre 2) est également retrouvée dans cette étude.

Pour les trois fréquences, il est identifié que durant la phase de séparation, une insta-
bilité de Kelvin-Helmholtz se développe dans la couche de cisaillement de la bulle de
recirculation du coté extrados du profil ainsi qu’un tourbillon de bord de fuite en aval
du profil. La présence de 'instabilité de Kelvin-Helmholtz dans la bulle de recircula-
tion est mis en évidence par les regroupements de tourbillons tournant en sens horaire
identifiés par le critére I'y comme mis en évidence sur la figure 5.1a. Le tourbillon de
bord de fuite est quant a lui mis en évidence par I’enroulement de tourbillons tournant
en sens anti-horaire. Malgré cette ressemblance dans les structures présentent lors de
la séparation de la couche limite, des différences sont observées dans le mécanisme a
I'origine de la remontée du point de séparation au bord d’attaque et dans le méca-
nisme a l'origine du recollement de la couche limite selon la fréquence d’oscillation.
Pour k£ = 0.005, le point de séparation remonte progressivement vers le bord d’attaque
jusqu’a ay = 29.25°. A partir de ag = 29.26°, un tourbillon se forme & proximité du
bord d’attaque. La naissance de ce tourbillon est visible sur la figure 5.1b, autour de
xz/c = —0.3. Ce tourbillon se développe avant d’étre entrainé vers I'aval a travers la
couche de cisaillement de la bulle de recirculation comme il est observé sur la figure
5.1c pour ay = 29.31°. Ce lacher tourbillonnaire provoque alors la remontée du point
de séparation jusqu’au bord d’attaque. Enfin, en o, = 29.34°, ce tourbillon est convecté
dans le sillage, voir figure 5.1d et engendre la séparation massive de I’écoulement comme
il est remarqué en o, = 29.38° sur la figure 5.1e. Cette configuration d’écoulement per-
dure alors jusqu’a la diminution de 'incidence qui induit le recollement de la couche
limite débutant autour de oy = 26°.
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FIGURE 5.1 — Champs d’écoulement instantanés, vorticité et distribution spatiale du
critére I'y pour différents angles d’attaque en configuration dynamique ajp; = 15°,
oy = 15° pour k = 0.005. Les tourbillons positifs sont représentés en jaune et les
tourbillons négatifs en vert.
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FIGURE 5.2 — Champs d’écoulement instantanés, vorticité et distribution spatiale du
critére 'y pour différents angles d’attaque en configuration dynamique ajp; = 15°,

15° pour k 0.005. Les tourbillons positifs sont représentés en jaune et les
tourbillons négatifs en vert.
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Le recollement semble étre provoqué par 'enroulement de la couche de cisaillement prés
du point de séparation, comme illustré par les figures 5.2a et 5.2b pour respectivement
ag = 26.10° et ay = 25.33°. De plus, il est remarqué que le mécanisme de recollement
de couche limite a cette fréquence d’oscillation du profil est fortement instable. En
effet, lors de la réduction de l'incidence, il est observé a partir de ay = 25.26° sur
la figure 5.2¢ que le point de séparation remonte de nouveau vers le bord d’attaque,
provoquant une séparation de I'écoulement a o, = 25.01°, suivie de la libération d’un
second tourbillon proche du point de séparation en ay = 24.9° qui conduit cette fois a
un recollement total de la couche limite, voir figures 5.2d,5.2¢,5.2f. Cette variabilité du
recollement de la couche limite a également été remarquée en comparant les résultats
pour différentes acquisitions. En effet, pour certaines acquisitions il a été observé que
le recollement se produit directement, tandis que dans d’autres, il se produit en deux
étapes, comme décrit ici. Lorsque la fréquence d’oscillation augmente jusqu’a

ool : : : ‘ — oal - a—sZ =l l
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FIGURE 5.3 — Champs d’écoulement instantanés, vorticité et distribution spatiale du
critére I'y pour différents angles d’attaque en configuration dynamique ajp; = 15°,
ay = 15° pour k = 0.025. Les tourbillons positifs sont représentés en jaune et les
tourbillons négatifs en vert.
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atteindre le régime transitoire, entre les conditions quasi-statique et dynamique, un
comportement différent est observé lors de la phase descendante de 'oscillation. En
effet, lors de la diminution de I'incidence, un enroulement des tourbillons de Kelvin-
Helmholtz prés du bord d’attaque est observé pour a, = 29.72°, autour de z/c =
0.1, comme illustré sur la figure 5.3a. Au fur et & mesure que l'incidence continue de
décroitre, cette structure s’amplifie en s’enroulant avec d’autres tourbillons de Kelvin-
Helmholtz, ce qui conduit & la formation d’une structure de grande échelle, comme
illustré sur la figure 5.3b pour o, = 29.60°. Cette structure est ensuite convectée dans
le sillage, entrainant la remontée du point de séparation jusqu’au bord d’attaque pour
ag = 29.45°, voir figure 5.3c. Cela engendre alors la séparation massive de I’écoulement
en o, = 29.14° comme observée sur la figure 5.3d.

y/c

(a) oy = 22.82° | (b) ay = 22.56° |

0.6 1

0.1 0 -0.1

FIGURE 5.4 — Champs d’écoulement instantanés, vorticité et distribution spatiale du
critéere I'y pour différents angles d’attaque en configuration dynamique «aj; = 15°,
ay = 15° pour k = 0.025. Les tourbillons positifs sont représentés en jaune et les
tourbillons négatifs en vert.

Lorsque 'incidence continue & décroitre, cette configuration de I’écoulement massive-
ment détaché perdure jusqu’au détachement d’un tourbillon proche du point de sépa-
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ration en oy = 22.82°, comme illustré sur la figure 5.4a. Cela entraine le recollement
de la couche limite, comme le montrent les figures 5.4b et 5.4c pour oy = 22.56° et
ay = 18.91° respectivement. Ainsi, pour cette fréquence d’oscillation, I’écoulement est
caractérisé par la présence d’une structure de grande échelle issue de 'enroulement de
la couche de cisaillement & I'origine d’une séparation massive de ’écoulement pendant
la phase descendante de l'oscillation. Pour le régime dynamique défini par la fréquence
réduite d’oscillation & = 0.05, de telles structures de grande échelle sont également
retrouvées au cours de l'oscillation. En effet, il est observé que suite a la remontée
du point de séparation en amont du bord d’attaque, 'augmentation de I'incidence en-
gendre également un enroulement des tourbillons de Kelvin-Helmholtz qui émerge en
a, = 29.66° comme il peut étre observé autour de x/c = —0.2 sur la figure 5.5a.
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FIGURE 5.5 — Champs d’écoulement instantanés, vorticité et distribution spatiale du
critere I'y pour différents angles d’attaque en configuration dynamique aj; = 15°,
ay = 15° pour k£ = 0.05. Les tourbillons positifs sont représentés en jaune et les
tourbillons négatifs en vert.

Avec I'augmentation de l'incidence la convection de ce tourbillon dans la couche de
cisaillement de la bulle de recirculation semble provoquer un enroulement de grande
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taille des tourbillons de Kelvin-Helmholtz qui induit la formation d’une structure de
grande échelle en oy = 29.97° comme illustré sur la figure 5.5d et la remontée du point
de séparation proche du bord d’attaque. La croissance de cette structure est détaillée
sur les figures 5.5b et 5.5¢ représentant ’écoulement pour o, = 29.85° et oy, = 29.90°.
Cette structure de grande échelle est ensuite relachée dans le sillage lors de la phase des-
cendante de l'oscillation en o, = 29.92°, voir figure 5.6a ce qui conduit a la séparation
massive de ’écoulement. Il est également intéressant de remarquer que la convection de
cette structure semble perturber ’écoulement et engendrer la formation d’une seconde
structure de grande échelle en oy = 29.65° convectée en aval pour o, = 28.92° comme
illustré par les figures 5.6b et 5.6c. Un recollement progressif de la couche limite est
ensuite observé lors de la diminution de I'angle d’attaque autour de o, = 20° comme
illustré sur les figures 5.6d et 5.6e présentant la configuration de I’écoulement pour
ag = 20.66° et ay = 17.28°.

Ainsi, pour £ = 0.025 et k£ = 0.05, il a été mis en évidence que ’écoulement se ca-
ractérise par la présence de tourbillons de grande échelle, légérement plus grands pour
k = 0.05, tres similaires au tourbillon de décrochage dynamique. Il est intéressant de
remarquer que ce tourbillon apparait lors de la phase ascendante et descendante pour
k = 0.05 mais uniquement lors de la phase descendante pour k£ = 0.025.

Ainsi, pour k£ = 0.05, il apparait que les tourbillons identifiés au cours de 'oscillation
correspondent par définition au tourbillon de décrochage dynamique. Les deux struc-
tures identifiées représentent ainsi un tourbillon de décrochage dynamique primaire et
un tourbillon de décrochage dynamique secondaire dont la formation semble corres-
pondre au mécanisme décrit par [89] lors de I’étude du profil OA209 & un nombre de
Reynolds de 9 x 10°. Pour k = 0.025, il subsiste un léger doute quant & sa correspon-
dance avec la définition présente dans la littérature. Une analyse plus approfondie de
cette structure serait nécessaire pour affirmer qu’il s’agit s’un tourbillon de décrochage
dynamique. Pour la fréquence d’oscillation la plus faible £ = 0.005 aucune structure
de grande échelle similaire & un tourbillon de décrochage dynamique n’a été identi-
fie au cours de l'oscillation. Ainsi, des comportements trés différents ont été observés
pour k = 0.005 et £ = 0.05, ainsi que des résultats intermédiaires pour & = 0.025.
Cela suggére que, tout comme dans ’étude de la pression pariétale présentée dans le
Chapitre 2, le régime k£ = 0.025 semble correspondre a une phase intermédiaire entre
les conditions quasi-statiques (sans tourbillon de décrochage dynamique) et le régime
dynamique (avec tourbillon de décrochage dynamique). Cette étude préliminaire a mis
en lumiére la richesse de la physique de I’écoulement autour d’un profil en mouvement
de tangage. Cette complexité est caractérisée par un phénoméne multi-échelle qui se
révéle particuliérement sensible a la fréquence d’oscillation du profil. Il semble donc
indispensable de mener une analyse plus approfondie du critére I'y pour discerner les
mécanismes sous-jacents a la formation des tourbillons. Il est important de souligner
que cette étude n’envisage pas tous les scénarios possibles, car I’écoulement varie d’une
acquisition a 'autre. Par exemple, il peut étre rappelé le comportement bi-modal ob-
servé dans le Chapitre 2 pour k = 0.025 dans 'analyse de la pression, ce qui complique
davantage I'analyse.
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FIGURE 5.6 — Champs d’écoulement instantanés, vorticité et distribution spatiale du
critére I'y pour différents angles d’attaque en configuration dynamique ajp; = 15°,
oy = 15° pour k£ = 0.05. Les tourbillons positifs sont représentés en jaune et les

tourbillons négatifs en vert.
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5.2 Présentation des résultats préliminaires dans I’'iden-
tification des sources acoustiques

Afin d’identifier les structures aérodynamiques a 'origine du bruit de décrochage du
profil en mouvement de tangage, il est entrepris de mener les calculs de corrélation et
I’analyse SPOD conformément au protocole développé précédemment dans le chapitre
3. Une distinction majeure par rapport aux écoulements en conditions statiques aux-
quels ces méthodes ont été précédemment appliquées réside dans l'instationnarité de
I’écoulement, qui nécessite d’adapter les outils d’analyse. En effet si la corrélation et
la SPOD sont effectuées sur le signal temporel comprenant une oscillation compléte,
I'information temporelle est perdue. Pour remédier & cela il a été choisi de découper
les signaux temporels en plusieurs segments alors analysés séparément. Le choix du
nombre de segments est discuté dans cette section.

5.2.1 Analyse des corrélations

Pour identifier les zones de corrélation maximale au cours de I'oscillation, la corrélation
est calculée séparement entre les différents segments temporels de mesures de TR-PIV
et I'entiéreté du signal acoustique afin de prendre en compte le temps de propagation
acoustique. Pour cela le signal acoustique est dans un premier temps rééchantilloné a la
fréquence d’acquisition de la TR-PIV. Dans cette étude préliminaire, cette analyse est
effectuée pour une seule fréquence d’oscillation k£ = 0.05. I’ensemble des mesures de
TR-PIV représentant une oscillation est alors divisé en 13 intervalles temporels. Cela
génére ainsi un ensemble de 13 segments comprenant chacun 35 instantanés sur un
intervale de temps At = 0.012s. La taille de ces segments a été choisie initialement de
maniére relativement arbitraire. Une étude plus approfondie serait indispensable pour
déterminer avec précision la taille de segment requise afin de décrire correctement la
dynamique de ’écoulement. Pour cela, il pourrait étre envisagé d’approfondir I'identi-
fication des structures aérodynamiques présentes dans 1’écoulement afin de déterminer
leurs temps caractéristiques de formation et de convection.

Lors de l'analyse des résultats pour k£ = 0.05, il est observé que des coefficients de
corrélation significatifs ne sont obtenus que pour des angles d’attaques compris entre
ag = 26.25° lors de la phase ascendante de 'oscillation et o, = 26.35° lors de la phase
descendante de l'oscillation. Les cartes de corrélation maximales entre les fluctuations
de vitesse et la pression acoustique sont présentées sur la figure 5.7. Il est observé sur
ces cartes que selon l'intervalle d’angles d’attaque étudié, des zones spatiales de corré-
lation maximales différentes sont obtenues.

Pour le segment comprenant la variation d’angles d’attaque entre oy = 26.25° et oy =
29.52°, il apparait a la fois dans les cartes de corrélation maximales des fluctuations
de vitesse longitudinales et transversales que la zone de corrélation maximale se situe
proche du bord de fuite, voir figure 5.7a. En comparant cette observation avec les
résultats obtenus par ’application du critére I'y dans cette gamme d’angles d’attaque,
il est identifié que pour ces incidences, le sillage du profil est caractérisé par la présence
d’interaction entre les tourbillons de Kelvin-Helmholtz et de bord de fuite.

Ces conditions étant similaires au cas statique étudié précédemment pour o, = 26.26°
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FIGURE 5.7 — Cartes des maxima locaux sur 7 des coefficients de corrélations pour les

fluctuations de vitesse longitudinale (gauche)et les fluctuations de vitesse transversale
(droite) pour k = 0.05.

dans le Chapitre 4 avec de plus des zones de corrélation maximale similaires, il peut étre
supposé que lors de cette phase de I'oscillation, la pression acoustique en champ lointain
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est corrélée avec un tourbillon de Bénard - von Kérman. Cependant une étude plus
approfondie serait nécessaire afin de valider cette hypothése. Lorsque I'incidence atteint
son maximum et commence a diminuer, il apparait dans les cartes de corrélation avec les
composantes des fluctuations de vitesse longitudinale et transversale que la corrélation
maximale est répartie sur une zone de plus grande taille comprenant a la fois la couche
de cisaillement de la bulle de recirculation, notamment présente pour la fluctuation
de vitesse longitudinale, et la zone proche du bord de fuite, notamment présente pour
la fluctuation de vitesse transversale, voir la figure 5.7b. En comparant cette analyse
avec les résultats obtenus par le critére I'y, il apparait que sur cette gamme d’angle
d’attaque, ’écoulement est gouverné par la formation du tourbillon de décrochage
dynamique. Enfin lorsque I'incidence diminue, il apparait dans les cartes de corrélation
pour les fluctuations longitudinale et transversale de la vitesse, que la corrélation est
maximale sur une zone plus réduite comprenant ’aval de la couche de cisaillement
de la bulle de recirculation, notamment pour la fluctuation longitudinale de vitesse,
et ’aval de la zone de bord de fuite , notamment pour la fluctuation transversale de
vitesse, comme illustrée sur la figure 5.7c. En comparant avec les résultats obtenus par
le critére I's sur cette gamme d’incidence il apparait que lors de cette phase 1’écoulement
est gouverné par la convection du tourbillon de décrochage dynamique primaire et le
lacher du tourbillon de décrochage dynamique secondaire.

Alinsi, cette analyse préliminaire pour k£ = 0.05 a révélé que I’écoulement présente la
plus forte corrélation avec le signal acoustique pour des angles d’attaque trés élevés. A
I'intérieur de cette plage d’angles d’attaque, la corrélation maximale est atteinte dans
des régions spatiales distinctes selon le segment étudié. FEn raison de ces différences
spatiales significatives, il semble difficile de définir une seule zone pour le calcul de la
CPSD.

5.2.2 Mise en évidence des limitations SPOD en dynamique

Les résultats exposés précédemment révélent la difficulté d’exploiter la CPSD sans
une analyse plus approfondie pour déterminer la taille de segment appropriée. Il est
alors entrepris d’appliquer la SPOD afin d’obtenir une compréhension plus précise des
caractéristiques des structures aérodynamiques présentes dans 1’écoulement pendant
ces phases de corrélation maximale. Il s’est alors révélé que la segmentation du signal
temporel lors du calcul de la SPOD représente un défi majeur influencant grandement
les résultats obtenus, et qu’il s’avére complexe de déterminer un nombre optimal de
segments. En effet, des segments temporels de petite taille seraient souhaitables pour
assurer une bonne discrétisation temporelle de I'oscillation, mais cela impacte la réso-
lution fréquentielle de la SPOD. Il existe des compromis inévitables dans le choix des
paramétres propres au calcul de la SPOD avec la méthode de Welch. En effet, au sein de
chaque segment, il est crucial de déterminer la taille des blocs de calcul pour la SPOD.
Les blocs de grande taille englobent un grand nombre d’instantanés, ce qui permet
d’améliorer la résolution fréquentielle. Cependant, dans le cadre d’un segment donné,
opter pour des blocs de grande taille restreint le nombre de blocs disponibles, ce qui
réduit le nombre de modes disponibles pour décrire la dynamique de ’écoulement et ac-
croit I'incertitude sur les blocs. Par conséquent, la segmentation temporelle des signaux
doit étre adaptée pour garantir & la fois une discrétisation temporelle de 'oscillation
adaptée a la dynamique de ’écoulement et un nombre de bloc de calcul SPOD adéquat
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pour assurer une résolution fréquentielle correct tout en maintenant une incertitude et
un nombre de modes acceptable. Cette étape représente un véritable défi qui constitue
actuellement la principale problématique de notre recherche concernant I'identification
des structures responsables du bruit lors du mouvement de tangage d’un profil. Jusqu’a
présent, divers ensembles de parameétres ont été testés, mais malheureusement, aucun
résultat concluant n’a été obtenu. La figure 5.8 présente les résultats obtenus pour
I'un de ces jeux de paramétres SPOD pour les trois segments temporels maximisant
la corrélation pour k = 0.05. Bien qu’il ait été constaté lors des calculs de corrélation
que ces durées pourraient étre trop longues pour permettre une identification claire des
structures aérodynamiques mises en jeu, il apparait ici que ces segments sont de taille
encore insuffisante pour obtenir des résultats de SPOD concluant. En effet, chaque
segment comportant 35 instantanés, en utilisant un chevauchement optimal de 50%
il s’avére que la taille maximale de bloc est de 16 instantanés, ce qui se traduit par
une résolution fréquentielle de SPOD de Ay = 190 Hz et seulement 3 blocs. Comme le
montre la Figure 5.8, ces conditions ne permettent pas d’obtenir des résultats de

107 ‘ ‘ 107 ‘
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+Second mode «Second mode

500 1000 1500 500 1000 1500
Frequence (Hz) Frequence (Hz)
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FIGURE 5.8 — Spectres énergétiques des modes SPOD pour trois segments temporels
durant 1'oscillation du profil & une fréquence réduite & = 0.05.

SPOD exploitables. Outre la question de la résolution fréquentielle, le nombre limité
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de blocs par segment entraine une incertitude significative, ce qui complique I'identi-
fication des comportements de rang inférieur recherchés pour identifier les structures
caractéristiques de I’écoulement. De plus, 'utilisation de la méthode de zero-padding
n’a pas permis d’amélioration notable des résultats. Par conséquent, cette étude preéli-
minaire a souligné que la segmentation temporelle des signaux, bien que prometteuse
pour adapter la méthode d’analyse développée précédemment au cas du décrochage
d’un profil en mouvement, s’avére complexe. Il convient de noter que cette étude préli-
minaire a consisté & analyser les résultats pour la fréquence d’oscillation la plus rapide,
ce qui limite davantage le nombre d’instantanés par segment. Il est possible que la
recherche d’'un compromis en termes de taille de segments soit plus facile pour des
fréquences d’oscillation plus faibles.

Conclusion

Dans cette étude, des résultats préliminaires ont été présentés en ce qui concerne
I'identification des structures aérodynamiques a l'origine du bruit de décrochage
pour un profil oscillant. 11 a été observé que, pour toutes les fréquences d’oscil-
lation, le profil est soumis & une séparation de couche limite par le bord de fuite
lors de "augmentation de l'incidence avec le développement de l'instabilité de
Kelvin-Helmholtz et du tourbillon de bord de fuite dans son sillage. Cependant,
selon la fréquence d’oscillation, des mécanismes différents ont été identifiés lors
de la remontée du point de séparation au bord d’attaque et du recollement de la
couche limite. Pour la fréquence d’oscillation correspond au régime dynamique
k = 0.05, le développement d’un structure de grande échelle similaire au tour-
billon de décrochage dynamique a été observeé.

En outre, cette étude a mis en évidence la complexité de ’établissement de liens
entre les données aérodynamiques et acoustiques pour un écoulement instation-
naire par utilisation du protocole d’analyse développé précédemment. Une étude
plus approfondie des différentes étapes présentées dans ce chapitre semble néces-
saire afin de confirmer les phénoménes et problématiques mentionnés.
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Perspectives

A la lumiére des résultats présentés dans ce chapitre, il semble pertinent d’envisa-
ger la réalisation d’études complémentaires visant a approfondir certains aspects,
comme par exemple :

e BEtudier I'ensemble des différentes acquisitions réalisées pour chaque fré-
quence afin d’identifier le comportement aérodynamique dominant lors du
décrochage a ces fréquences.

o Identifier les temps caractéristiques de formation et de convection des struc-
tures aérodynamiques présentes dans le sillage afin de déterminer le nombre
optimal de segments temporels nécessaires pour 'analyse des corrélations
et la SPOD. Pour cela, une piste de recherche peut étre d’exploiter le critére
I's afin d’identifier les mécanismes a l'origine de la formation des structures
identifiées.

e Mener une étude plus approfondie des parameétres SPOD en testant plus
de jeux de paramétres et envisager I'utilisation d’une autre méthode que la
méthode de Welch pour calculer la transformée de Fourier des champs de
vitesse.

e FElargir I'identification des structures aérodynamiques a I'origine du bruit
de décrochage dynamique pour les fréquences d’oscillation plus faibles. Il
est susceptible que cela permette également de déterminer plus facilement
les paramétres optimaux pour les calculs de corrélation et de SPOD. Ty-
piquement, pour k£ = 0.005, le nombre 10 fois supérieurs d’instantanés par
échantillons par rapport au cas étudié £ = 0.05, permettrait d’améliorer la
résolution fréquentielle de la SPOD.
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Au cours de cette thése, il a été entrepris d’identifier les structures aérodynamiques
responsables du bruit de décrochage du profil NACA633418. Pour cela, la démarche
a consisté a déterminer expérimentalement les conditions d’apparition et les caracté-
ristiques spectrales du bruit de décrochage pour un profil en condition statique et en
mouvement de tangage oscillatoire. L’objectif était d’identifier de maniére explicite les
structures aérodynamiques associées a la génération de ce bruit. Etant donné que cette
démarche n’avait jamais été entreprise dans la littérature, il a été nécessaire de dévelop-
per un protocole d’analyse permettant d’identifier ces structures aérodynamiques dans
le sillage du profil en décrochage, et de déterminer leur relation avec les caractéristiques
du bruit généré. Pour ce faire, une combinaison de plusieurs méthodes, comprenant des
calculs de corrélations croisées entre les données aérodynamiques et acoustiques, ainsi
que l'utilisation de la décomposition aux valeurs propres spectrales (SPOD), a été mise
en ceuvre. Cette approche a ensuite été appliquée en condition statique pour identifier
les structures responsables du bruit de décrochage profond, un régime acoustique pour
lequel les informations disponibles dans la littérature sont limitées. L’application de ce
protocole d’analyse en condition dynamique a également été entrepris pour des écou-
lements caractérisés par différentes fréquences d’oscillation du profil.

Dans ce cadre, de nombreuses expérimentations ont été menées, aboutissant ainsi
a la création d’'une vaste base de données. Afin de permettre une étude approfondie
du processus aérodynamique de séparation de la couche limite & 1'origine du phéno-
meéne de décrochage, ainsi que la caractérisation du bruit associé, des essais ont été
réalisés sur un premier montage expérimental. Ce montage comprenait des mesures de
pression pariétale a mi-envergure du profil, synchronisées avec des mesures de pression
acoustique en champ lointain & I'aide de 13 microphones. Pour identifier les structures
a Porigine du bruit de décrochage, des essais supplémentaires ont été effectués sur un
montage permettant des mesures de vélocimétrie par imagerie de particules résolues
en temps (TR-PIV) bidimensionnelles a mi-envergure du profil. Ces mesures étaient
également synchronisées avec des mesures de pression acoustique en champ lointain a
I’aide de 13 microphones. Une multitude de parameétres d’écoulement, comprenant la
vitesse et le niveau de turbulence de I’écoulement incident, l'introduction ou non de
grilles de turbulence, et la possibilité de réaliser des mesures en conditions statiques
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ou dynamiques pour différentes fréquences et amplitudes d’oscillation, a été prise en
compte. Cette premiére étape a ainsi abouti a la création d’'une base de données ex-
périmentale de 8 To, dont 1'originalité réside dans la diversité des grandeurs physiques
mesurées, notamment 'utilisation de la TR-PIV, qui était peu courante dans les études
aéroacoustiques. Cependant, il est important de noter que cette base de données pré-
sente une limitation, a savoir qu’elle ne contient que des mesures bidimensionnelles.

En conditions statiques, 'analyse des coefficients de portance et des coefficients de
pression pariétale a révélé que, face au développement d’un gradient de pression ad-
verse généré par une augmentation de I'incidence, le décrochage du profil NACA633418
équipé d’un tripping intrados et pour un nombre de Reynolds basé sur la corde de
Re = 4 x 10° se caractérise par une séparation de la couche limite en deux temps. La
premiére phase consiste en une séparation partielle de type décrochage de bord de fuite,
tandis que la seconde phase correspond a une séparation totale. Il convient de noter
que l'origine de cette séparation totale n’a pas pu étre clairement identifiée en raison
de la faible discrétisation de la corde du profil en sondes de pression pariétale, dont
I'influence a été mise en évidence lors de la comparaison des résultats expérimentaux
avec des résultats numériques obtenus a I'aide du programme Xfoil. Lors des différentes
étapes de séparation de la couche limite, trois régimes acoustiques distincts, déja iden-
tifiés dans la littérature pour des vitesses d’écoulement et des profils différents, ont été
retrouvés : le bruit de séparation, le bruit de décrochage léger et le bruit de décrochage
profond. Il est alors apparu que les désignations de ces régimes dans la littérature sont
ambigués, et souvent associées & des profils de géométries différentes, ce qui peut ne
pas étre approprié pour un profil épais et cambré tel que le profil NACA633418.

L’application du processus d’identification des structures pour le bruit de décro-
chage profond a permis d’identifier 'implication de I’allée de tourbillons de Bénard-von
Karmén, résultant de l'interaction entre l'instabilité de Kelvin-Helmholtz et le tour-
billon de bord de fuite, dans la génération du bruit. De plus, il a été mis en évidence
que la position du point de séparation de la couche limite le long de la corde du coté
extrados du profil joue un role primordial dans le bruit rayonné. En effet, en comparant
les résultats obtenus pour différents angles d’attaque, il a été mis en évidence que la po-
sition du point de séparation influence la taille des tourbillons de I’allée de Bénard-von
Karman et le développement d’une instabilité d’oscillation de couche de cisaillement
entre la bulle de recirculation et I’écoulement libre, ce qui induit des modifications dans
Pamplitude et la fréquence du bruit rayonné. Bien que cette étude soit la premiére a
mettre en lumiére le réle de ’allée de Bénard-von Karméan dans la génération du bruit
de décrochage profond du profil NACAG633418, il est & noter que le manque de données
TR-PIV selon l'envergure du profil empéche 'analyse de la cohérence tridimension-
nelle des structures pouvant influencer le mécanisme de génération du bruit par les
structures identifiées. De plus, la dimension du domaine de mesures TR-PIV se révéle
légérement limitée pour permettre une observation claire de 'allée de tourbillons de
Bénard-von Karman.

Lorsque le profil NACA633418 oscille avec un mouvement de tangage sinusoidal, plu-
sieurs comportements aérodynamiques et acoustiques distincts ont été identifiés selon
la fréquence et 'amplitude du mouvement oscillatoire. [’analyse des coefficients de
portance et des coefficients de pression pariétale a montré que le comportement aé-
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rodynamique du profil en mouvement de tangage peut étre séparé en différentes ca-
tégories selon la fréquence d’oscillation, correspondant aux régimes quasi-statique et
dynamique précédemment mis en évidence dans la littérature pour des profils et des vi-
tesses d’écoulement différents. Une limite entre les régimes quasi-statique et dynamique
compatible avec les observations de la littérature a été retrouvée en k = 0.05. De plus,
un régime transitoire caractérisé par un comportement aérodynamique combinant des
caractéristiques des régimes quasi-statique et dynamique a également été observé pour
une fréquence réduite intermédiaire £ = 0.025. Pour les écoulements quasi-statiques, les
régimes de bruit de séparation, de décrochage léger et de décrochage profond, identifiés
en condition statique, sont également générés lors de 'oscillation. Toutefois, il a été
constaté que ces régimes de bruit de décrochage subissaient de légéres modifications
lorsque la fréquence d’oscillation augmente. En comparant les résultats obtenus pour
les deux amplitudes d’oscillation, il a également été mis en évidence qu’'une amplitude
d’oscillation trop proche de l'angle de séparation totale de la couche limite statique
empéche la séparation totale de la couche limite du profil et ainsi la génération de
bruit de décrochage profond.

Enfin, il a également été entrepris d’identifier les structures aérodynamiques a ’ori-
gine du bruit de décrochage pour différentes fréquences d’oscillation appartenant au
régime quasi-statique, au régime transitoire et au régime dynamique. Des résultats
préliminaires de 'analyse par la méthode de détection de tourbillon I'; ont mis en
évidence que le décrochage dynamique est un phénomeéne complexe et trés riche, dont
les structures tourbillonnaires présentes varient non seulement selon la fréquence mais
également d’une réalisation a 'autre du tangage. Fn effet, bien que la séparation par le
bord de fuite et le développement d’instabilités de Kelvin-Helmholtz et de tourbillons
de bord de fuite se produisent pour toutes les fréquences, des interactions différentes
entre ces instabilités ont été identifiées dans le sillage du profil en fonction de la fré-
quence d’oscillation. Il a alors été mis en évidence que le régime dynamique se différencie
du régime quasi-statique par la formation d’un tourbillon de décrochage dynamique,
résultant de ’enroulement de la couche de cisaillement proche du point de séparation.

Enfin, les résultats préliminaires de 'identification des structures a l’origine du bruit
de décrochage dynamique soulignent la complexité d’établir un lien entre les données
aérodynamiques et acoustiques lorsque le profil est en mouvement. Une étude plus ap-
profondie serait donc nécessaire pour déterminer la meilleure approche a adopter pour
ce cas d’étude.

Ainsi I’étude proposée ici a permis de caractériser expérimentalement le comportement
aérodynamique et acoustique du phénomeéne de décrochage du profil NACA635418 a
la fois en condition statique et dynamique. Néanmoins, cette étude connait quelques
limites. Une des limites majeures réside dans la nature des données bidimensionnelles,
qui ne permet pas d’assurer que les structures identifiées & mi-envergure sont inva-
riantes selon 'envergure du profil. Cette invariance peut par exemple étre remise en
question compte tenu de la possible présence de cellules de décrochage comme évoquée
dans la littérature. De plus, cela empéche d’identifier clairement le mécanisme de géné-
ration du bruit a partir des structures aérodynamiques identifiées lors du décrochage,
qu’il soit statique ou dynamique. De maniére plus générale, en ce qui concerne ’appli-
cation aux éoliennes, il est notable que le nombre de Reynolds des écoulements étudiés
est nettement inférieur a celui des conditions réelles. Cependant, cette premiére étude
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présente un apercu des instabilités susceptibles d’étre rencontrées et de leur incidence
sur la génération du bruit.

De nombreuses pistes d’amélioration de 1’étude, telles que présentées a la fin de
chaque chapitre, peuvent étre envisagées. Cependant, il est clair que parmi les pers-
pectives les plus cruciales a explorer rapidement figurent ’adaptation du protocole
d’identification des structures aérodynamiques liées au bruit en condition dynamique.
Pour cela, une approche envisageable consiste & poursuivre l’analyse proposée par seg-
mentation des signaux temporels jusqu’a la détermination des paramétres optimaux. Il
est également envisageable de tester des méthodes alternatives a I'utilisation au pério-
dogramme de Welch pour 'estimation de la matrice de densité spectrale croisée comme
par exemple la méthode des ondelettes. Enfin, une perspective remarquable consisterait
a exploiter les modes SPOD afin de créer un modéle réduit du bruit de décrochage.
Dans le cadre plus global du projet PIBE, il apparait qu'une des perspective les plus
enrichissante serait d’exploiter I'intégralité de la base de données. Il pourrait alors étre
envisagé de comparer les résultats obtenus pour différentes vitesses d’écoulement ce qui
pourrait permettre de mieux appréhender 'influence du nombre de Reynolds sur les
structures aérodynamique et le bruit généré lors du décrochage des pales d’éoliennes..
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ANNEXE

A

MATRICE D'ESSAIS - CAMPAGNE DE
MESURES DE PRESSION PARIETALE

Cette annexe présente sous forme de tableau les configurations expérimentées lors
de la campagne de mesures de pression pariétale. Ces essais sont effectués pour un profil
aérodynamique NACA633418 pour différentes conditions statiques et dynamiques dans
la soufflerie anéchoique de I'Ecole Centrale de Lyon. Les conditions d’écoulement se
différencient par la vitesse de I’écoulement incident, la présence ou non de grille de
turbulence en amont du profil, la présence ou non de tripping sur le co6té intrados du
profil. En conditions statiques 'angle d’attaque est également un parameétres variables
de l'écoulement. En conditions dynamiques la fréquence, 'amplitude et l'incidence
moyenne de l'oscillation sont des paramétres variables de I’écoulement. Les valeurs
d’angle d’attaque présentées dans ces tableaux sont les valeurs géométriques.
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A.1 Configurations statiques

MNom U {mis) Grille turbulence Turbulence (%) Tripping a_ 0_geomefrique (7)

Profil d"alle statique : Sans grille/ Sans tripping

S_N63_W12p5_SansGrille_Sans Tripping_MAOAm4 12,5 Sans grille 0.4 Mon =4
5_N63_LH2p5_SansGrille_Sans Tripping_AOAD 125 Sans grille 0.4 Mon 0
5_MNE&3_W2p5_SansGrille_SansTripping_AOA2 12,5 ‘Sans grille 0.4 Mon 2
5_N63_LH2p5_SansGrille_SansTripping_AOA4 125 Sans grille 0.4 Mon 4
5_N63_H2p5_SansGrille_SansTripping_AOAG 12,5 Sans grille 0.4 Mon 5]
5_N63_LH2p5_SansGrille_SansTripping_AOAE 125 Sans grille 0.4 Mon ]
5_N63_HM2p5_SansGrille_SansTripping_AO0A10 12,5 Sans grille 0.4 Mon 10
S_N63_HM2p5_SansGrille_SansTripping_A0A11 12,5 Sans grille 0.4 Mon 11
S_N63_HM2p5_SansGrille_SansTripping_MA0A12 12.5 Sans grille 0.4 Mon 12
S_N63_HM2p5_SansGrille_SansTripping_AOA13 12,5 Sans grille 0.4 Mon 13
5_N63_H2p5_SansGrille_SansTripping_AOA14 12.5 Sans grille 04 Mon 14
S_N63_W2p5_SansGrille_SansTripping_AOA15 12,5 Sans grille 0.4 Mon 15
5_N63_H2p5_SansGrille_SansTripping_AOA16 12.5 Sans grille 04 Mon 18
S_N63_W2p5_SansGrille_SansTripping_AOQA1T 12,5 Sans grille 0.4 Mon 17
5_N63_LH2p5_SansGrille_SansTripping_AOA18 125 Sans grille 0.4 Mon 18
5_MNE&3_W2p5_SansGrille_SansTripping_AOQA19 12,5 ‘Sans grille 0.4 Mon 19
5_N63_LH2p5_SansGrille_SansTripping_AOAZ0 125 Sans grille 0.4 Mon 20
5_N63_H2p5_SansGrille_SansTripping_AOA21 12,5 Sans grille 0.4 Mon 21
5_N63_LH2p5_SansGrille_SansTripping_AOAZ2 125 Sans grille 0.4 Mon 22
5_N63_W1M2pS5_SansGrille_SansTripping_AOA23 12,5 ‘Sans grille 0.4 Mon 23
S_N63_HM2p5_SansGrille_SansTripping_AOA24 12,5 Sans grille 0.4 Mon 24
S_N63_HM2p5_SansGrille_SansTripping_AOAZS 12.5 Sans grille 0.4 Mon 25
5_N63_lHM2p5_SansGrille_SansTripping_AO0A2T 12.5 Sans grille 0.4 Mon 27
5_N63_H2p5_SansGrille_SansTripping_AOA30 12.5 Sans grille 04 Mon 1]
5_N63_U25_SansGrille_SansTripping_AOAmd 25 Sans grille 0.4 Mon -4
5_MN63_U25_SansGrille_SansTripping_AOQAD 25 ‘Sans grille 0.4 Mon 0
5_N63_U25_SansGrille_SansTripping_AOAZ 25 Sans grille 0.4 Mon 2
5_N63_U25_SansGrille_SansTripping_AOA4 25 Sans grille 0.4 Mon 4
5_N63_U25_SansGrille_SansTripping_AOAG 25 Sans grille 0.4 Mon []
5_N63_U25_SansGrille_SansTripping_AOAS 25 Sans grille 0.4 Mon 8
5_N63_U25_SansGrille_SansTripping_AOA10 25 Sans grille 0.4 Mon 10
5_N63_U25 SansGrille_SansTripping_AOA11 25 ‘Sans grille 0.4 Mon 11
5_N63_U25_SansGrille_SansTripping_AOA12 25 Sans grille 0.4 Mon 12
S_N63_U25_SansGrille_SansTripping_AOA13 25 Sans grille 0.4 Mon 13
5_N63_U25_SansGrille_SansTripping_AOA14 25 Sans grille 0.4 Mon 14
5_N63_U25 SansGrille_SansTripping_AOA15 25 ‘Sans grille 0.4 Mon 15
5_N63_U25_SansGrille_SansTripping_AOA16 25 Sans grille 0.4 Mon 18
5_N63_U25_SansGrille_SansTripping_AOCAI1T 25 Sans grille 0.4 Mon 17
5_MN63_U25_SansGrille_SansTripping_ADA18 25 ‘Sans grille 04 Mon 18
5_N63_U25_SansGrille_SansTripping_AOCA19 25 Sans grille 0.4 Mon 18
5_N63_U25_SansGrille_SansTripping_AOAZ0 25 Sans grille 0.4 Mon 20
5_N63_U25_SansGrille_SansTripping_AOAZ1 25 Sans grille 0.4 Mon 21
5_N63_U25_SansGrille_SansTripping_AOA22 25 ‘Sans grille 0.4 Mon 22
5_N63_U25_SansGrille_SansTripping_AOA23 25 Sans grille 0.4 Mon 22
5_N63_U25_ SansGrille_SansTripping_AOAZ4 25 ‘Sans grille 0.4 Mon 24
5_N63_U25_SansGrille_SansTripping_AOA25 25 Sans grille 0.4 Mon 25
5_N63_U25 SansGrille_SansTripping_AOAZT 25 ‘Sans grille 0.4 Mon 27
S_N63_U25_SansGrille_SansTripping_AOA30D 25 Sans grille 0.4 Mon 30
5_MN63_U50_SansGrille_SansTripping_ADAmd 50 Sans grille 0.4 Mon -4
S_N63_U50_SansGrille_SansTripping_AQAD 50 Sans grille 0.4 Mon 0
5_MN63_U50_SansGrille_SansTripping_AOAZ 50 Sans grille 0.4 Mon 2
5_N63_US0_SansGrille_SansTripping_AOA4 50 Sans grille 0.4 Mon 4
5_N63_U50_SansGrille_SansTripping_AOQAS 50 Sans grille 0.4 Mon ]
5_N63_US0_SansGrille_SansTripping_AOASZ 50 Sans grille 0.4 Mon 8
5_N63_US0_SansGrille_SansTripping_AOA10 50 ‘Sans grille 0.4 Mon 10
S_N63_US0_SansGrille_SansTripping_AOA11 50 Sans grille 0.4 Mon 11
5_NE63_US0_SansGrille_SansTripping_AOA12 50 ‘Sans grille 0.4 Mon 12
5_N63_US0_SansGrille_SansTripping_AOA13 50 Sans grille 0.4 Mon 13
5_NE63_U50_SansGrille_SansTripping_AOA14 50 ‘Sans grille 0.4 Mon 14
5_N63_US0_SansGrille_SansTripping_AOA15 50 Sans grille 0.4 Mon 15
S_N63_U50_SansGrille_SansTripping_AOA1E6 50 Sans grille 0.4 Mon 16
5_N63_US0_SansGrille_SansTripping_AOA1T 50 Sans grille 04 Mon 17
S_N63_U50_SansGrille_SansTripping_AOA18 a0 Sans grille 0.4 Mon 18
5_N63_US0_SansGrille_SansTripping_AOCA19 50 Sans grille 0.4 Mon 19

FIGURE A.1 — Matrice d’essais de la campagne de mesures de pression pariétale en
condition statique
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5_N63_US0_SansGrille_SansTripping_ADAZ0 50 Sans grille 0.4 MNon 20
5_MN63_US0_SansGrille_SansTripping_AOA21 a0 Sans grille 0.4 Mon 21
5 _M63_US0_SansGrille_SansTripping_AOQA22 50 Sans grille 0.4 Man 22
5_MN63_US0_SansGrille_SansTripping_AOA23 a0 Sans grille 0.4 Mon 23
5_M63_US0_SansGrille_SansTripping_AOA24 50 Sans grille 0.4 Man 24
5_M63_US0_SansGrille_SansTripping_AOA25 50 Sans grille 0.4 MNon 25
S _M63_US0_SansGrille_SansTripping_AOQA2T 50 Sans grille 0.4 Man 27
5_MN63_US0_SansGrille_SansTripping_AOA30 50 Sans grille 0.4 Mon a0
S _M63_UT5_SansGrille_SansTripping_AOQAmd TS Sans grille 0.4 Man 4
5_M63_UT5_SansGrille_SansTripping_AQAD TS Sans grille 0.4 MNan 0
5_M63_UT5_SansGrille_SansTripping_»AOQAZ TS Sans grille 0.4 MNan 2
S_M63_UT5_SansGrille_SansTripping_»AOQA4 TS Sans grille 0.4 MNan 4
S_M63_UT5_SansGrille_SansTripping_AOQAS TS Sans grille 0.4 MNan L]
5_NE63_UT5_SansGrille_SansTripping_AOQAS 75 Sans grille 0.4 MNon B
5_N63_UT5_SansGrille_SansTripping_ADA10 75 Sans grille 0.4 MNon 10
5_MN63_UT5_SansGrille_SansTripping_AOA11 75 Sans grille 0.4 Mon 11
5_N63_UT5_SansGrille_SansTripping_ADA12 75 Sans grille 0.4 MNon 12
5_MN63_UT5_SansGrille_SansTripping_AOA13 TS Sans grille 0.4 Mon 13
5 _M63_UT5_SansGrille_SansTripping_AOA14 TS Sans grille 0.4 MNon 14
5_MN63_UT5_SansGrilla_SansTripping_AOA15 75 Sans grille 0.4 MNon 15
5 _M63_UT5_SansGrille_SansTripping_AOA16 TS Sans grille 0.4 Man 16
5_MN63_UT5_SansGrille_SansTripping_AOA1T 75 Sans grille 0.4 MNon 17
S _M63_UT5_SansGrille_SansTripping_AOQA18 TS Sans grille 0.4 Man 18
S_MN63_UT5_SansGrille_SansTripping_AOA19 75 Sans grille 0.4 Mon 19
S _M63_U75_SansGrille_SansTripping_AOQAZ20 TS Sans grille 0.4 Man 20
S _M63_UT5_SansGrille_SansTripping_»AOA21 TS Sans grille 0.4 Man 21
5_M63_UT5_SansGrille_SansTripping_AQA22 TS Sans grille 0.4 MNan 22
S_MN63_UT5_SansGrille_SansTripping_AOQA23 s Sans grille 0.4 MNan 23
5_N63_UT5_SansGrille_SansTripping_ADAZ4 75 Sans grille 0.4 MNon 24
5_N63_UT5_SansGrille_SansTripping_ADA25 75 Sans grille 0.4 MNon 25
5_N63_UT5_SansGrille_SansTripping_ADA2T 75 Sans grille 0.4 MNon 27
5_NE63_UT5_SansGrille_SansTripping_ADA30 75 Sans grille 0.4 MNon 30

5_MN63_U12p5_SansGrille_AwvecTripping_AOAmd4 12,8 Sans grille 0.4 Chui 4
5 _M63_M2p5_SansGrille_AwecTripping_AOAD 12,5 Sans grille 0,4 Dwi 0
S_MN63_U12p5_SansGrille_AvecTripping_AOA2 12,8 Sans grille D4 Chui 2
5 _M63_WM2p5_SansGrille_AwecTripping_ADA4 12,5 ‘Sans grille 0.4 O 4
S_MN63_U12p5_SansGrille_AvecTripping_AOAG 12,5 Sans grille D4 Chui 5]
5_M63_U12p5_SansGrille_AvecTripping_AOAB 12,5 Sans grille 0.4 Chui 8
5_M63_U12p5_SansGrille_AvecTripping_AOA1D 12,5 Sans grille 0.4 Chui 10
5_MN63_U12p5_SansGrille_AvecTripping_AOA11 12,5 Sans grille 04 Chui 11
5_MN63_U12p5_SansGrille_AvecTripping_AOA12 12,5 Sans grille 0.4 Chui 12
5_MN63_U12p5_SansGrille_AvecTripping_AOA13 12,5 Sans grille 0.4 Chui 13
5_MN63_U12p5_SansGrille_AvecTripping_AOA14 12,5 Sans grille 0.4 Chui 14
5_MN63_U12p5_SansGrille_AvecTripping_AOA15 12,5 Sans grille 0.4 Chui 15
5_MN63_U12p5_SansGrille_AvecTripping_AOA1G 12,5 Sans grille 0.4 Chui 16
5_MN63_U12p5_SansGrille_AvecTripping_AOA1T 12,5 Sans grille 0.4 Chui 17
5_MN63_U12p5_SansGrille_AvecTripping_AOA1E 12,5 Sans grille 0.4 Chui 18
5_MN63_U12p5_SansGrille_AvecTripping_AOA19 12,8 Sans grille 0.4 Chui 18
5_MN63_U12p5_SansGrille_AvecTripping_AOA20 12,5 Sans grille 0.4 Chui 20
5_MN63_U12p5_SansGrille_AwvecTripping_AOA21 12,8 Sans grille 0.4 Chui 21
5_MN63_U12p5_SansGrille_AvecTripping_AOA22 12,5 Sans grille 0.4 Chui 22
S_MN63_U12p5_SansGrille_AvecTripping_AOA23 12,5 Sans grille D4 Chui 23
5_MN63_U12p5_SansGrille_AvecTripping_AOA24 12,5 Sans grille D4 Chui 24
5_MN63_U12p5_SansGrille_AvecTripping_AOA25 12,5 Sans grille 0.4 Chui 25
5_MN63_U12p5_SansGrille_AvecTripping_AOA2T 12,5 Sans grille 0.4 Chui 27
5_MN63_U12p5_SansGrille_AvecTripping_AOA3D 12,5 Sans grille 0.4 Chui 30
5_N63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOAmd 25 Sans grille 0.4 Chui 4
5_N63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOQAD 25 Sans grille 0.4 Chui 0
5_N63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOQAZ2 25 Sans grille 0.4 Chui 2
5_MN63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOA4 25 Sans grille 0.4 Chui 4
5 _M63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOQAS 25 Sans grille 0.4 Chui L]
5_MN63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOAS 25 Sans grille 0.4 Chui 8
5_MN63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOA10 25 Sans grille 0.4 Chui 10
5_MN63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOA11 25 Sans grille 0.4 Chui 11

FIGURE A.2 — Suite de la matrice d’essais de la campagne de mesures de pression
pariétale en condition statique
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5_MN63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOA12 25 Sans grille 0.4 Chui 12
5_MN63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOA13 25 Sans grille 0.4 Chui 13
5_MN63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOA14 25 Sans grille 0.4 Chui 14
5_MN63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOA1S5 25 Sans grille 0.4 Chui 15
5_MN63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOA16 25 Sans grille 0.4 D 16
5_M63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOA1T 25 Sans grille D4 O 17
5_MN63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOA18 25 Sans grille 0.4 O 18
S_MN63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOA19 25 Sans grille D4 O 18
S_M63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOQAZ20 25 ‘Sans grille 0.4 O 20
5_MN63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOA21 25 Sans grille 04 O 21
5_MN63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOA22 25 Sans grille 04 Dui 22
5_M63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOA23 25 Sans grille D4 Dui 23
5_MN63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOA24 25 Sans grille 0.4 Chui 24
5_N63_U25_SansGrille_AvecTripping_ADA25 25 Sans grille 0.4 Chui 25
5_MN63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOA2T 25 Sans grille 0.4 Chui 27
5_N63_U25_SansGrille_AvecTripping_ADA30 25 Sans grille 0.4 Chui 30
5_MN63_US0_SansGrille_AvecTripping_AOAmd 50 Sans grille 0.4 Chui -4
5_MN63_US50_SansGrille_AvecTripping_AOAD 50 Sans grille 0.4 Chui 1]
5_M63_US0_SansGrille_AvecTripping_»AOAZ2 50 Sans grille 0.4 D 2
S _ME3_US0_SansGrille_AvecTripping_»AOQA4 50 Sans grille 0,4 D 4
5_ME3_US0_SansGrille_AvecTripping_AOQASE 50 Sans grille 0.4 D ]
5 _ME3_US0_SansGrille_AvecTripping_AOQAS 50 Sans grille 0.4 O 8
5_MN63_US0_SansGrille_AvecTripping_AOA10 50 Sans grille 0.4 O 10
5_MN63_US0_SansGrille_AvecTripping_AOA11 50 Sans grille D4 O 11
5_MN63_US0_SansGrille_AvecTripping_AOA12 50 Sans grille D4 O 12
5_M63_US0_SansGrille_AvecTripping_AOA13 50 Sans grille 04 O 13
5_M63_US0_SansGrille_AvecTripping_AOA14 50 Sans grille 04 Dui 14
5_MN63_US0_SansGrille_AvecTripping_AOA1S5 50 Sans grille 0.4 Chui 15
5_MN63_US0_SansGrille_AvecTripping_AOA16 50 Sans grille 0.4 Chui 16
5_M63_US0_SansGrille_AvecTripping_AOA1T 50 Sans grille 0.4 Chui 17
5_MN63_US0_SansGrille_AvecTripping_AOA18 a0 Sans grille 0.4 Chui 18
5_MN63_US0_SansGrille_AvecTripping_AOA1S 50 Sans grille 0.4 Chui 18
5_MN63_US0_SansGrille_AvecTripping_AOAZ0 a0 Sans grille 0.4 Chui 20
5_MN63_US0_SansGrille_AvecTripping_AOA21 50 Sans grille 0.4 Chui 21
5_MN63_US50_SansGrille_AvecTripping_AOA22 50 Sans grille 0.4 Chui 22
5_MN63_US0_SansGrille_AvecTripping_AOAZ3 50 Sans grille 0.4 D 23
5_M63_US0_SansGrille_AvecTripping_AOA24 50 Sans grille D4 O 24
5 _ME3_US0_SansGrille_AvecTripping_AOQA2S 50 ‘Sans grille 0.4 O 25
5_M63_US0_SansGrille_AvecTripping_AOA2T 50 Sans grille D4 O 27
S_M63_US0_SansGrille_AvecTripping_AOQA3D 50 ‘Sans grille 0.4 O 30
S_M63_UT5_SansGrille_AvecTripping_AOQAmd TS Sans grille 0.4 Dui -4
S_M63_UT5_SansGrille_AvecTripping_»AQAD s ‘Sans grille 0.4 Oui 0
5_MN63_U75_SansGrille_AvecTripping_AOA2 TS Sans grille 0.4 Chui 2
5_N63_UT5_SansGrille_AvecTripping_AOQA4 75 Sans grille 0.4 Chui 4
5_MN63_UT5_SansGrille_AvecTripping_AOAS TS Sans grille 0.4 Chui ]
5_N63_UT5_SansGrille_AvecTripping_AOQAS 75 Sans grille 0.4 Chui ]
5_MN63_UT5_SansGrille_AvecTripping_AOA10 TS Sans grille 0.4 Chui 10
5_MN63_U75_SansGrille_AvecTripping_AOA11 TS Sans grille 0.4 Chui 11
5_MN63_UT5_SansGrille_AvecTripping_AOA12 TS Sans grille 0.4 Chui 12
5 _M63_UT5_SansGrille_AvecTripping_AOA13 TS Sans grille 0.4 D 13
5_MN63_UT5_SansGrille_AvecTripping_AOA14 75 Sans grille 0.4 D 14
S _ME3_UT5_SansGrille_AvecTripping_AOQA1S TS Sans grille 0.4 D 15
5_MN63_UT5_SansGrille_AvecTripping_AOA16 75 Sans grille D4 O 16
S _M63_UT5_SansGrille_AvecTripping_AOQA1T TS ‘Sans grille 0.4 O 17
5_MN63_UT5_SansGrille_AvecTripping_AOA18 75 Sans grille D4 O 18
5_M63_UT5_SansGrille_AvecTripping_AOA19 75 Sans grille D4 O 18
5_M63_UT5_SansGrille_AvecTripping_AOQAZ0 TS ‘Sans grille 0.4 O 20
5_MN63_UT5_SansGrille_AvecTripping_AOA21 75 Sans grille 04 Dui 21
S_MN63_UT5_SansGrille_AvecTripping_»AOQA22 TS ‘Sans grille 0.4 Dui 22
5_MN63_UT5_SansGrille_AvecTripping_AOAZ23 TS Sans grille 0.4 Chui 23
5_N63_UT5_SansGrille_AvecTripping_ADA24 75 Sans grille 0.4 Chui 24
5_MN63_UT5_SansGrille_AvecTripping_AOA25 TS Sans grille 0.4 Chui 25
5_NE63_UT5_SansGrille_AvecTripping_ADA2T 75 Sans grille 0.4 Chui 27
5_MN63_UT5_SansGrille_AvecTripping_AOA30 TS Sans grille 0.4 Chui a0

FIGURE A.3 — Suite de la matrice d’essais de la campagne de mesures de pression
pariétale en condition statique

202



S _NE3_U12p5_Grille1_AvecTripping_ADAm4 12,5 Sans grills 1.6 Oui ]
S_NG3_UM2p5_Grille1_AvecTripping_ADAD 12,5 Sans grille 1,6 Oui 0
S_NB3_LM2p5_Grille1_AvecTripping_ADAZ 12,5 Sans grille 1.6 Oui 2
S _NE3_LM2p5_Grille1_AvecTripping_ADA4 12,5 Sans grile 1,6 Oui 4
S_NE3_LM2p5_Grille1_AvecTripping_ADAS 12,5 Sans grills 1.6 Oui 6
S_NG3_UM2p5_Grille1_AvecTripping_ADAS 12,5 Sans gille 1,6 Dui [
S_NB3_LM2p5_Grille1_AvecTripping_ADA1D 12.5 Sans grille 1.6 Oui 10
S _NE3_LM2p5_Grille1_AvecTripping_ADA11 12,5 Sans grile 1,6 Oui 11
S_NG3_UM2p5_Grille1_AvecTripping_ADA1Z 12,5 Sans grille 1.6 Oui 12
S _NB3_LM2p5_Grille1_AvecTripping_ADA13 12.5 Sans grile 16 Dui 13
S _NE3_LM2p5S_Grille1_AvecTripping_ADA14 12,5 Sans grille 1,6 Oui 14
S_NG3_UM2p5_Grille1_AvecTripping_ADA1S 12,5 Sans grille 1,6 Dui 15
S_NB3_LM2p5_Grille1_AvecTripping_ADA1G 12,5 Sans grille 1,6 Dui 18
S_NE3_UM2p5_Grille1_AvecTripping_ADA1T 12,5 Sans grills 1.6 Oui 17
S_NG3_LM2p5_Grille1_AvecTripping_ADA1S 12,5 Sans grile 1,6 Oui 18
S_NG3_U12p5_Grille1_AvecTripping_ADA1S 12,5 Sans grille 1.6 Oui 13
S_NG3_LM2p5_Grille1_AvecTripping_ADAZ0 12.5 Sans grille 16 Dui 20
S _NE3_LM2p5_Grille1_AvecTripping_ADAZ1 12,5 Sans grills 1.6 Oui 21
S_NG3_U12p5_Grille1_AvecTripping_ADAZZ 12,5 Sans grille 1,6 Dui 22
S_NB3_LM2p5_Grille1_AvecTripping_ADAZ3 12,5 Sans grille 1.6 Oui 23
S_NE3_U12p5_Grille1_AvecTripping_ADAZ4 12,5 Sans qrills 1.6 Dui 24
S_NG3_UM2p5_Grille1_AvecTripping_ADAZS 12,5 Sans grills 1.6 Oui 25
S_NG3_U12p5_Grille1_AvecTripping_ADAZT 12,5 Sans grille 16 Dui 27
S_NG3_LM2p5_Grille1_AvecTripping_ADA3D 12.5 Sans grille 1.6 Oui 30
16
S_NG3_U25_Grille1_AvecTripping_ADAm4 25 Sans grile 1,6 Oui -4
S _NB3_U25_Grillel_AvecTripping_ADAD 25 Sans grile 16 Dui i
S_NE3_U25_Grille1_AvecTripping_AOAZ 25 Sans grille 1,6 Oui 3
S_NG3_U25_Grille1_AvecTripping_ADAS 25 Sans grills 1.6 Oui 4
S_NB3_U25_Grille1_AvecTripping_ADAB 25 Sans giille 1,6 Oui [
S_NG3_U25_Grille1_AvecTripping_ADAB 25 Sans grille 1.6 Oui [
S_NG3_U25_Grille1_AvecTripping_AOA1D 25 Sans grile 1,6 Oui 10
S_NG3_U25_Grillel_AvecTripping_ADA11 25 Sans grille 1.6 Oui 11
S_NG3_U25_Grille1_AvecTripping_ADA12 25 Sans grile 16 Dui 12
S_NE3_U25_Grille1_AvecTripping_AOA13 25 Sans grills 1.6 Oui 13
S_NG3_U25_Grille1_AvecTripping_AOA14 25 Sans grille 1,6 Dui 14
S_NB3_U25_Grillel_AvecTripping_ADA15 25 Sans grille 1.6 Oui 15
S_NE3_U25_Grille1_AvecTripping_AOA1E 25 Sans qrills 1.6 Dui 16
S_NE3_U25_Grille1_AvecTripping_AOA1T 25 Sans grille 1.6 Oui 17
S_NG3_U25_Grille1_AvecTripping_AOA1S 25 Sans grille 16 Dui 18
S _NB3_U25_Grillel_AvecTripping_ADA1S 25 Sans grile 16 Dui 13
S_NE3_U25_Grille1_AvecTripping_AOAZD 25 Sans grile 1,6 Oui 20
S_NG3_U25_Grillel_AvecTripping_ADAZ1 25 Sans grile 1,6 Oui 21
S _NB3_U25_Grillel_AvecTripping_ADAZZ 25 Sans grile 1.6 Dui 22
S_NE3_U25_Grille1_AvecTripping_AOAZ3 25 Sans grile 1,6 Oui 23
S_NE3_U25_Grille1_AvecTripping_AOAZ4 25 Sans grills 1.6 Oui 24
S_NG3_U25_Grille1_AvecTripping_AOAZS 25 Sans gille 1,6 Dui 25
S_NB3_U25_Grillel_AvecTripping_ADAZT 25 Sans grille 1.6 Oui 27
S_NE3_U25_Grille1_AvecTripping_AOA3D 25 Sans grile 1,6 Oui 30
1.6
S _NB3_US0_Grille_AvecTripping_ADAm4 50 Sans grile 16 Dui 4
S_NE3_US0_Grille1_AvecTripping_AOAD 50 Sans grills 1.6 Oui 0
S_NG3_US50_Grille1_AvecTripping_AOAZ 50 Sans grille 1,6 Dui 2
S_NG3_US50_Grille1_AvecTripping_ADA4 50 Sans grile 1.6 Oui 4
S_NE3_US0_Grille1_AvecTripping_ADAB 50 Sans qrills 1.6 Dui B
S_NE3_US0_Grille1_AvecTripping_ADAS 50 Sans grille 1.6 Oui a
S_NG3_US50_Grille1_AvecTripping_AOA1D 50 Sans grille 1,6 Oui 10
S_NG3_US50_Grillel_AvecTripping_ADA11 50 Sans grille 16 Dui 11
S_NE3_US0_Grille1_AvecTripping_AOA12 50 Sans grills 1.6 Oui 12
S_NG3_US50_Grille1_AvecTripping_AOA13 50 Sans grille 1,6 Oui 13
S_NB3_US50_Grillel_AvecTripping_ADA14 50 Sans grille 1.6 Oui 14
S_NE3_US0_Grille1_AvecTripping_AOA1S ] Sans grile 1,6 Oui 15
S_NG3_US0_Grille1_AvecTripping_AOA1G 50 Sans grills 1.6 Oui 16
S_NG3_US50_Grille1_AvecTripping_AOA1T 50 Sans gille 1,6 Dui 17
S_NG3_US50_Grillel_AvecTripping_ADA1E 50 Sans grille 1.6 Oui 18
S_NE3_US0_Grille1_AvecTripping_AOA1S 50 Sans grile 1,6 Oui 19
S_NG3_US50_Grille1_AvecTripping_AOAZD 50 Sans grille 1.6 Oui 20
S _NG3_US50_Grillel_AvecTripping_ADAZ1 50 Sans grile 16 Dui 21
S_NE3_US0_Grille1_AvecTripping_AOAZZ 50 Sans grills 1.6 Oui a7
S_NG3_US50_Grille1_AvecTripping_AOAZ3 50 Sans grille 1,6 Oui 23

FIGURE A.4 — Suite de la matrice d’essais de la campagne de mesures de pression
pariétale en condition statique
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S_NS3_US0_Grille1_AvecTripping_ AOA24 50 Sans grile 1,6 Oui 24
S_NG3_US0_Grille1_AvecTripping_ AOA2S 50 Sans grills 1,6 Dui 25
S_N§3_US0_Grille1_AvecTripping_ADA27 50 Sans grile 1.6 Oui 27
S_NG3_US0_Grille1_AvecTripping_ADA3D 50 Sans grille 1,6 Dui a0
1.6
S_N63_UT5_Grille1_AvecTripping_AOAm4 75 Sans grile 1,6 Dui =
S_NG3_UT5_Grille1_AvecTripping AOAD 75 Sans grile 1.6 Oui 0
S_NG3_UT5_Grille1_AvecTripping_ADAZ2 75 Sans qrille 1,6 Dui ]
S_NG3_UT5_Grille1_AvecTripping_ ADA4 75 Sans grile 1.6 Oui 4
S _NG3_UT5_Grille1_AvecTripping_ADAB 75 Sans grille 1,6 Dui B
S_N§3_UT5_Grille1_AvecTripping_ADAB 75 Sans grille 1,6 Dui 8
S_N63_UT5_Grille1_AvecTripping_AOA10 75 Sans grille 1,6 Dui 10
S_NS3_UTS5_Grille1_AvecTripping AOA11 75 Sans grille 1,6 Dui 11
S_N83_UT5_Grille1_AvecTripping_ADA12 75 Sans grile 1.6 Oui 12
S _NG3_UT5_Grille1_AvecTripping_ ADA13 75 Sans grille 1,6 Dui 13
S_NG3_UT5_Grille1_AvecTripping_ADA14 75 Sans grile 1,6 Oui 14
S_N63_UTS5_Grille1_AvecTripping_AOA1S 75 Sans grille 1,6 Dui 15
S_NS3_UT5_Grille1_AvecTripping_ AOA1E 75 Sans grile 1.6 Oui 16
S_NG3_UTS5_Grille1_AvecTripping_ AOA1T 75 Sans grils 1,6 Dui 17
S _N§3_UT5_Grille1_AvecTripping_ ADA1S 75 Sans grile 1.6 Oui 18
S _N63_UT5_Grille1_AvecTripping_ADA19 75 Sans grille 1,6 Dui 19
S_N83_UT5_Grille1_AvecTripping_ADA20 75 Sans grile 1,6 Oui 20
S_N63_UTS5_Grille1_AvecTripping_ADAZ1 75 Sans grille 1,6 Dui 21
S_NS3_UT5_Grille1_AvecTripping_ AOA22 75 Sans grile 1.6 Oui 22
S_NG3_UTS5_Grille1_AvecTripping_ AOA23 75 Sans grils 1,6 Dui 23
S_N83_UT5_Grille1_AvecTripping_ADA24 75 Sans grille 1,6 Dui 24
S_N83_UT5_Grille1_AvecTripping_ADA25 75 Sans grille 1,6 Oui 25
S_N63_UT5_Grille1_AvecTripping_ADA27 75 Sans grille 1,6 Dui 27
S_N63_UT5_Grille1_AvecTripping_AOA30 75 Sans grile 1.6 Dui 30

Profil d'alle statique : Grille 1/ Sans fripping

S _N63_U12p5_Grille1_SansTripping_AOAm4 12,5 Sans grille 1.6 Nan 4
S_N63_U12p5_Grille1_SansTripping_ADAD 12,5 Sans grile 1,6 Nan 0
S_NG3_U12p5_Grille1_SansTripping_ADAZ 12.5 Sans grils 1.6 Nan 2
S_N63_U12p5_Grille1_SansTripping_ADA4 12.5 Sans grile 1.6 Nan 4
S_N63_U12p5_Grille1_SansTripping_ADAG 12,5 Sans grille 1,6 Nan B
S_N63_U12p5_Grille1_SansTripping_ADAS 12,5 Sans grile 1,6 Man [
S _N83_U12p5_Grille1_SansTripping_ADA1D 12,5 Sans grille 1.6 Nan 10
S_N63_U12p5_Grille1_SansTripping_ADA11 12,5 Sans grile 1,6 Non 11
S _NS3_U12p5_Grille1_SansTripping_ ADA12 12,5 Sans grille 1.6 Nan 12
S _NS3_U12p5_Grille1_SansTripping_AOA13 12,5 Sans grills 1,6 Man 13
S _N§3_U12p5_Grille1_SansTripping_ADA14 12,5 Sans grile 1.6 Nan 14
S _N63_U12p5_Grille1_SansTripping_ADA1S 12.5 Sans grille 1,6 Man 15
S_NG3_U12p5_Grille1_SansTripping_ADA16 12,5 Sans grile 1,6 Nan 16
S_N63_U12p5_Grille1_SansTripping_AOA1T 12,5 Sans grille 1,6 Non 17
S_NG3_U12p5_Grille1_SansTripping_ AOA1S 12,5 Sans grile 1,6 Man 18
S_N63_U12p5_Grille1_SansTripping_ADA19 12,5 Sans qrille 1,6 Non 19
S_N83_U12p5_Grille1_SansTripping_ADAZ0 12,5 Sans grile 1.6 Nan 20
S _N63_U12p5_Grille1_SansTripping_ADAZ1 12.5 Sans grille 1,6 Nan 21
S_N63_U12p5_Grille1_SansTripping_AOAZ2 12,5 Sans grile 1,6 Nan 22
S_N63_U12p5_Grille1_SansTripping_ADAZ3 12,5 Sans grille 1,6 Nan 23
S _NG3_U12p5_Grille1_SansTripping_ ADAZ4 12,5 Sans grile 1,6 Man 24
S_N63_U12p5_Grille1_SansTripping_ADAZS 12,5 Sans qrille 1,6 Non 25
S _N63_U12p5_Grille1_SansTripping_ADAZT 12,5 Sans grile 1.6 Nan 27
S _N63_U12p5_Grille1_SansTripping_ADA3D 12.5 Sans grille 1,6 Nan a0
1,6 Man
S_NS3_U25_Grille1_SansTripping_AOAm4 25 Sans grile 1,6 Nan ]
S_NG3_U25_Grille1_SansTripping AOAD 25 Sans grills 1,6 Man 0
S_N§3_U25_Grille1_SansTripping ADAZ2 25 Sans grile 1.6 Nan ]
S _NG3_U25_Grille1_SansTripping_ADA4 25 Sans grille 1.6 Nan 4
S_N§3_U25_Grille1_SansTripping_ADAB 25 Sans grile 1,6 Nan B
S_N63_U25_Grille1_SansTripping_AOAS 25 Sans grille 1.6 Nan 8
S_NS3_U25_Grille1_SansTripping_ AOA10 25 Sans grile 1,6 Man 10
S_NG3_U25_Grille1_SansTripping AOA11 25 Sans grils 1.6 Nan 11
S _N63_U25_Grille1_SansTripping_ ADA12 25 Sans grile 1.6 Nan 12
S _N63_U25_Grille1_SansTripping_ ADA13 25 Sans grille 1.6 Nan 13
S_N63_U25_Grille1_SansTripping_ADA14 25 Sans grile 1,6 Nan 14
S_N63_U25_Grille1_SansTripping_AOA1S 25 Sans grille 1,6 Non 15

FIGURE A.5 — Suite de la matrice d’essais de la campagne de mesures de pression
pariétale en condition statique
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S_N83_U25_Grille1_SansTripping_AOA16 25 Sans grille 16 Non 16
S_N63_U25_Grille1_SansTripping_ AOA1T 25 Sans giile 1.6 Mon 17
S_N§3_U25_Grille1_SansTripping_AOA18 25 Sans grille 1.6 Mon 18
S_N83_U25_Grille1_SansTripping_AOA19 25 Sans grille 16 Non 19
S_N83_U25_Grille1_SansTripping_AOA20 25 Sans grile 1,6 Mon 20
S_N§3_U25_Grille1_SansTripping_AOA21 25 Sans grille 1.6 Mon 21
S_N63_U25_Grille1_SansTripping_AOA22 25 Sans grille 1.6 Mon 22
S_N83_U25_Grille1_SansTripping_AOA23 25 Sans giille 1.6 Mon 23
S_N83_U25_Grille1_SansTripping_AOA24 25 Sans grille 16 Non 24
S_N63_U25_Grille1_SansTripping_AOA25 25 Sans giile 16 Mon 25
S_N83_U25_Grille1_SansTripping_AOA2T 25 Sans grille 1,6 Mon 27
S_N83_U25_Grille1_SansTripping_AOA30 25 Sans giille 16 Non 30
1,6 Mon
S_N&3_US0_Grille1_SansTripping_AOAm4 50 Sans grille 1.6 Mon 3
S_N83_U50_Grille1_SansTripping_AOAD 50 Sans grille 16 Non 0
S_N83_U50_Grille1_SansTripping_AOAZ 50 Sans grile 1,6 Mon 2
S_N83_U50_Grille1_SansTripping_AOA4 50 Sans grille 1.6 Mon 4
S_N83_US0_Grille1_SansTripping_ADAG 50 Sans grille 1.6 Mon 5
S_N83_US0_Grille1_SansTripping_ADAS 50 Sans giille 1.6 Mon 8
S_N83_U50_Grille1_SansTripping_AOA10 50 Sans grille 16 Non 10
S_N§3_US0_Grille1_SansTripping_ AOA11 50 Sans giile 16 Mon 11
S_N§3_U50_Grille1_SansTripping_AOA12 50 Sans grille 1.6 Mon 12
S_N83_U50_Grille1_SansTripping_AOA13 50 Sans grille 16 Non 13
S_N83_US0_Grille1_SansTripping_AOA14 50 Sans grile 1,6 Mon 14
S_N§3_U50_Grille1_SansTripping_AOA1S 50 Sans grille 1.6 Mon 15
S_N83_U50_Grille1_SansTripping_AOA16 50 Sans grills 1.6 Mon 18
S_N83_US0_Grille1_SansTripping_AOA1T 50 Sans giille 1,6 Mon 17
S_N§3_U50_Grille1_SansTripping_AOA18 50 Sans grille 1,6 Mon 18
S_N63_US0_Grille1_SansTripping_AOA13 50 Sans grille 1.6 Mon 19
S_N83_US0_Grille1_SansTripping_AOA20 50 Sans giille 1,6 Mon 20
S_N83_U50_Grille1_SansTripping_AOA21 50 Sans grille 16 Non 21
S_N63_US0_Grille1_SansTripping_ AOA22 50 Sans giile 16 Mon 72
S_N§3_US0_Grille1_SansTripping_AOA23 50 Sans grille 1.6 Mon 23
S_N83_U50_Grille1_SansTripping_AOA24 50 Sans grille 16 Non 24
S_N83_US0_Grille1_SansTripping_AOA25 50 Sans grile 1,6 Mon 25
S_N§3_US0_Grille1_SansTripping_AOA2T 50 Sans grille 1.6 Mon 27
S_N63_US0_Grille1_SansTripping_AOA3D 50 Sans grile 1.6 Mon 30
16 Mon
S_N&3_UT5_Grille1_SansTripping_AOAmd 75 Sans grille 1.6 Non 3
S_N83_UT5_Grille1_SansTripping_AOAD 75 Sans giile 16 Mon 0
S_N83_UT5_Grille1_SansTripping_AOAZ 75 Sans grille 1.6 Mon 2
S_N83_UT5_Grille1_SansTripping_AOA4 75 Sans grille 16 Non 4
S_N83_UT5_Grille1_SansTripping_AOAG 75 Sans giille 1,6 Mon 5
S_N83_UT5_Grille1_SansTripping_AOAS 75 Sans grille 1.6 Non 8
S_N83_UT5_Grille1_SansTripping_AOA10 75 Sans grills 16 Mon 10
S_N§3_UT5_Grille1_SansTripping_AOA11 75 Sans grile 1,6 Mon 11
S_N83_UT5_Grille1_SansTripping_AOA12 75 Sans grille 1.6 Mon 12
S_N83_UT5_Grille1_SansTripping_AOA13 75 Sans grile 1.6 Mon 13
S_N83_UT5_Grille1_SansTripping_AOA14 75 Sans gille 1,6 Mon 14
S_N83_UT5_Grille1_SansTripping_AOA1S 75 Sans grille 1.6 Mon 15
S_N83_UT5_Grille1_SansTripping_AOA16 75 Sans giile 16 Mon 16
S_N83_UT5_Grille1_SansTripping_AOA1T 75 Sans grille 1.6 Mon 17
S_N83_UT5_Grille1_SansTripping_AOA18 75 Sans grille 1.6 Non 18
S_N63_UT5_Grille1_SansTripping_AOA13 75 Sans grille 1.6 Mon 19
S_N83_UT5_Grille1_SansTripping_AOA20 75 Sans grille 1.6 Mon 20
S_N&3_UT5_Grillel_SansTripping_AOAZ1 75 Sans grile 1.6 Mon 21
S_N83_UT5_Grille1_SansTripping_AOA22 75 Sans giile 1,6 Mon 72
S_N§3_UT5_Grille1_SansTripping_AOA23 75 Sans grille 1,6 Mon 23
S_N83_UT5_Grille1_SansTripping_AOA24 75 Sans grile 1.6 Mon 24
S_N83_UT5_Grille1_SansTripping_AOA25 75 Sans grille 1,6 Mon 25
S_N83_UT5_Grille1_SansTripping_AOA2T 75 Sans grille 1.6 Mon 27
S_N83_UT5_Grille1_SansTripping_AOA3D 75 Sans giile 16 Mon 30

FIGURE A.6 — Suite de la matrice d’essais de la campagne de mesures de pression
pariétale en condition statique
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A.2 Configurations dynamiques

Nom U (mfs) Grille (%) Tripping a_0, ) a_m,

Oscillations Sans Grille/Avec Trippi!

D_N63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOA15_5_k0p01 25 Sans giille 04 oui 15 5] 001
D_NG63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOA15_5_k0p025 25 Sans grille 04 oui 15 5] 0,025
D_N63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOA15_5_k0p05 25 Sans grille 0.4 Oui 15 5| 0,05
D_N63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOA15_5_k0p075 25 Sans grille 04 oui 15 5] 0,075
D_N63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOA15_5_k0p1 25 Sans grille 04 Oui 15 5 01
25
D_N63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOA15_10_k0p01 25 Sans giille 04 oui 15 10 0,01
25 ans grille 4 Oui 15 0,025
25 ans grille 4 ou 15 0,05
25 ans grille 4 Oui 15 0,075
25 ans grille a ou 15 0.1
25
ping_AOA15_15_k0p01 25 Sans grille 04 Oui 15 15/ 0,01
ping_AOA15_15_k0p025 25 Sans giille 04 oui 15 15/ 0025
X | 25 Sans grille 04 oui 15 15| 0,05
D_N63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOA15_15_k0p075 25 Sans giille 04 oui 15 15[ 0,075
D_N63_U25_SansGrille_AvecTripping_AOA15_15_k0p1 25 Sans grille 04 oui 15 15] 04
D_NG63_U50_SansGrille_AvecTripping_AOA15_5_k0p005 50 Sans grille 04 oui 15 5] 0,005
D_N63_U50_SansGrille_AvecTripping_AOA15_5_k0p01 50 Sans giille 04 oui 15 5[ 001
D_NG63_U50_SansGrille_AvecTripping_AOA15_5_k0p025 50 Sans grille 04 oui 15 5] 0,025
D_N63_U50_SansGrille_AvecTripping_AOA15_5_k0p05 50 Sans grille 04 Oui 15 5] 0,05
50
D_NG63_U50_SansGrille_AvecTripping_AOA15_10_k0p005 50 Sans grille 04 oui 15 10] 0,005
D_N63_U50_SansGrille_Avec ping_AOA15_10_k0p01 50 Sans grille 0.4 Oui 15 10, 0,01
D_NG63_U50_SansGrille_AvecTripping_AOA15_10_k0p025 50 Sans giille 04 oui 15 10[ 0025
D_NG63_U50_SansGrille_AvecTripping_AOA15_10_k0p05 50 Sans grille 04 oui 15 10| 0,05
50
D_NG63_U50_SansGrille. AvecTrlppIng AOA15_15_k0p005 50 ans grille 04 oui 15 15/ 0,005
D_N63_U50_SansGri A _| 50 ans grille 0.4 Oui; 15 15, 0,01
D_N63_U50_SansGrille_ AvecTrippi Y _15_| 50 ans grille 04 oui 15 15[ 0025
D_NG63_U50_SansGrille_AvecTripping_AOA15_15_k0p05 50 ans grille 04 oui 15 15| 0,05
D_N63_U75_SansGril AvecTripping_AOA15_5_k0p005 75 Sans grille 0.4 Oui; 15 5| 0,005
D_N63_U75_SansGrille_AvecTripping_AOA15_5_k0p01 75 Sans grille 04 oui 15 5[ 001
D_N63_U75_SansGrille_AvecTripping_AOA15_5_k0p025 75 Sans grille 04 oui 15 5] 0,025
75
D_N63_U75_SansGrille_AvecTripping_AOA15_10_k0p005 75 Sans giille 04 oui 15 10] 0,005
D_N63_U75_SansGrille_Ay ping_AOA15_10_k0p01 75 Sans grille 04 Oui 15 10/ 0,01
D_N63_U75_SansGrille_AvecTripping_AOA15_10_k0p025 75 Sans giille 04 oui 15 10[ 0025
75
D_N63_U75_SansGrille_AvecTripping_AOA15_15_k0p005 75 Sans grille 0.4 Oui 15 15| 0,005
D_N63_U75_SansGrille_AvecTripping_AOA15_15_k0p01 75 Sans grille 04 oui 15 150,01
D_N63_U75_SansGrille_AvecTripping_AOA15_15_k0p025 75 Sans grille 04 Oui 15 15[ 0,025
le 1/Sans Tripping
D_N63_U25_Grille1_SansTripping_AOA15_5_k0p01 25 rile 1 1.6]  Non 15 5] 0,01
D_N63_U25_Grille1_SansTripping_AOA15_5_k0p025 25 rille 1 1.6 Non 15 5| 0,025
D_N63_U25_Grille1_SansTripping_AOA15_5_k0p05 25 rile 1 1.6]  Non 15 5] 005
25 rille 1 1.6 Non 15 5| 0,075
D_N63_U25_Grille1_SansTripping_AOA15_5_k0p1 25 rile 1 1.6]  Non 15 5[ 04
25
D_N63_U25_Grille1_SansTripping_AOA15_10_k0p01 25 rille 1 1.6 Non 15 10| 0,01
D_N63_U25_Grille1_SansTripping_AOA15_10_k0p025 25 rile 1 1.6 Non 15 10 0,025
25 rille 1 1.6 Non 15 10, 0,05
D_N63_U25_Grille1_SansTripping_AOA15_10_k0p075 25 rile 1 1.6]  Non 15 10[ 0075
D_N63_U25_Grille1_SansTripping_AOA15_10_k0p1 25 rile 1 1.6/ Non 15 10 04
25
D_N63_U25_Grille1_SansTripping_AOA15_15_k0p01 25 rile 1 6/ Non 15 5] 001
25 rille 1 6 Non 15 5/ 0,025
_N63_| _ 25 rile 1 6/ Non 15 5] 005
D_N63_U25_Grille1_SansTripping_AOA15_15_k0p075 25 rile 1 6/ Non 15 5] 0,075
D_N63_U25_Grille1_SansTripping_AOA15_15_kO0p1 25 Grille 1 1.6 Non 15 15 0,1
D_N63_U50_Grille1_SansTripping_AOA15_5_k0p005 50 rile 1 1.6/ Non 15 5[ 0,005
D_N63_U50_Grille1_Sans Tripping_AOA15_5_k0p01 50 rile 1 1.6]  Non 15 5] 001
D_N63_U50_Grille1_SansTripping_AOA15_5_k0p025 50 rille 1 1,6 Non 15 5] 0,025
D_N63_U50_Grille1_SansTripping_AOA15_5_k0p05 50 rile 1 1.6/ Non 15 5] 005
50
D_N63_U50_Grille1_SansTripping_AOA15_10_k0p005 50 rille 1 1,6 Non 15 10/ 0,005
D_NG63_U50_Grille1_SansTripping_AOA15_10_k0p01 50 rile 1 1.6]  Non 15 10 0,01
D_N63_U50_Grille1_SansTripping_AOA15_10_k0p025 50 rille 1 1,6 Non 15 10/ 0,025
D_N63_U50_Grille1_SansTripping_AOA15_10_k0p05 50 rile 1 1.6/ Non 15 10[_ 0,05
50
D_N63_U50_Grille1_SansTripping_AOA15_15_k0p005 50 rille 1 1.6 Non 15 15| 0,005
D_NG63_U50_Grille1_SansTripping_AOA15_15_k0p01 50 rile 1 1.6/ Non 15 15| 0,01
D_N63_U50_Grille1_SansTripping_AOA15_15_k0p025 50 rille 1 1,6 Non 15 15[ 0,025
D_N63_U50_Grille1_SansTripping_AOA15_15_k0p05 50 rile 1 1.6/ Non 15 150,05
D_N63_U75_Grille1 SansTnpplng_AOMS 5_k0p005 75 Grille 1 1.6/ Non 15 5] 0,005
D_N63_U75_Grille1_SansTripping_AOA15_5_k0p01 75 Grille 1 1,6 Non 15 5] 0,01
D_N63_U75_Grille1 sansTnpplng_AOA15 5_k0p025 75 Grille 1 1,6 Non 15 5/ 0,025
75
ping_AOA15_10_k0p005 75 Grille 1 1,6 Non 15 10/ 0,005
_N63_U75_t K ping_AOA15_10_k0p01 75 Grille 1 1.6/ Non 15 10[_ 0,01
D_N63_U75_Grille1_Sans Tripping_AOA15_10_k0p025 75 Grille 1 1.6/ Non 15 10] 0,025
75
D_N63_U75_Grille1_SansTripping_AOA15_15_k0p005 75 Grille 1 1.6]  Non 15 15/ 0,005
D_N63_U75_Grille1_SansTripping_AOA15_15_k0p01 75 Grille 1 1,6 Non 15 15/ 0,01
D_N63_U75_Grille1_SansTripping_AOA15_15_k0p025 75 Grille 1 1. Non 15 15[ 0,025

Page 1

FIGURE A.7 — Matrice d’essais de la campagne de mesures de pression pariétale en
condition dynamique
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ANNEXE

B

MATRICE D'ESSAIS - CAMPAGNE DE
MESURES DE TR-PIV

Cette annexe présente sous forme de tableau les configurations expérimentées lors
de la campagne de mesures de TR-PIV. Ces essais sont effectués pour un profil aé-
rodynamique NACAG633418 pour différentes conditions statiques et dynamiques dans
la soufflerie anéchoique de I'Ecole Centrale de Lyon. Les conditions d’écoulement se
différencient par la vitesse de I’écoulement incident, la présence ou non de grille de
turbulence en amont du profil, la présence ou non de tripping sur le co6té intrados du
profil. En conditions statiques 'angle d’attaque est également un parameétres variables
de l'écoulement. En conditions dynamiques la fréquence, 'amplitude et l'incidence
moyenne de l'oscillation sont des paramétres variables de I’écoulement. Les valeurs
d’angle d’attaque présentées dans ces tableaux sont les valeurs géométriques.
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Configurations statique et dynamique

B.1

Traitement des images PIV

Ueo Nb de run grille de turbulence tripping AOA (°)
25 20 e Oui 0
25 20 e Oui 2
25 20 e Oui 15
25 20 e Oui 18
25 20 e Oui 27
25 20 e Oui 30
50 10 e Oui 0
% 50 10 Sans Grille Oui 2
3> 50 10 e oui 15
= 50 10 e Oui 18
& 50 10 e Oui 27
50 10 e Oui 30
50 5) e Non 0
50 5 e Non 2
50 5 e Non 15
50 5 e Non 18
50 5 e Non 27
50 5 Avec Grille Non 30

U Alpha M Alpha A Nb de run grille de turbulence tripping F (Hz)
25 15 15 21 e Oui 0.660
25 15 15 15 e Oui 1.660
25 15 15 8 e Oui 3.320
25 15 15 5 e Oui 4.974
% 25 15 15 20 e Non 0.660
3 25 15 15 10 e Non 1.326
.m. 25 15 15 5 e Non 3.216
© 25 15 15 2 e Non 6.600
g 50 15 15 20 e Oui 0.660
[a] 50 15 15 10 e Oui 1.326
50 15 15 5 e Oui 3.316
50 15 15 5 e Oui 4.974
50 15 15 2 e Oui 6.600
50 15 15 5 e Non 3.316

FIGURE B.1 — Matrice d’essais de la campagne de mesures de TR-PIV en conditions

statique et dynamique
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Résumeé : Sous I'impulsion de la stratégie nationale
bas carbone, le nombre d’'implantations d’éoliennes
terrestres en France ne cesse d’augmenter depuis
2010. Une des répercussions incommodantes est le
bruit induit lors du fonctionnement des éoliennes. En
effet, le bruit éolien est communément décrit comme
un chuintement facilement détectable et génant a des
niveaux sonores pourtant relativement faibles. Cette
caractéristique a été expliquée par la nature parti-
culiere de son signal acoustique qui présente des fluc-
tuations temporelles d’intensité. Deux mécanismes
aérodynamiques sont a l'origine de cette modula-
tion d’amplitude de bruit : le bruit de bord de fuite
et le bruit de décrochage dynamique. Bien que ces
phénoménes aient été identifiés, la compréhension
du mécanisme a l'origine de la génération de bruit
par le décollement de la couche limite reste encore
imprécise. Ainsi, dans le cadre du projet ANR PIBE
(Prévoir I'lmpact du Bruit des Eoliennes), cette thése
propose d’identifier les structures aérodynamiques a
I'origine du bruit de décrochage a la fois en condi-
tion statique et dynamique pour un profil typique de
pale d’éolienne. Dans ce but, deux expériences ont

Titre : Identification expérimentales des sources acoustiques a I'origine du bruit de décrochage d’'un profil de

Mots clés : Eoliennes, Aéroacoustique, Décrochage dynamique

été réalisées au sein de la soufflerie anéchoique de
I'école centrale de Lyon. Une premiere expérience
de mesures synchronisées de pression pariétale et
d’acoustique en champ lointain a permis de révéler
les conditions d’apparition et les caractéristiques
spectrales du bruit généré lors du décrochage en
conditions statique et dynamique. Trois régimes de
bruit ont alors été identifiés lors du décrochage sta-
tique et quasi-statique : le bruit de séparation, le
bruit de décrochage léger et le bruit de décrochage
profond. Une seconde expérience de mesures syn-
chronisées d’acoustigue en champ lointain et de
vélocimétrie par imagerie de particules résolue en
temps a ensuite permis d’identifier les structures
aérodynamiques a lorigine de ces bruits. Par le
développement d’un protocole d’analyse comprenant
I'application d’'une méthode de décomposition modale
spectrale (SPOD) et le calcul de corrélations croisées
entre les mesures aérodynamiques et acoustiques, il
a été identifié que le bruit de décrochage profond est
induit par la génération et la convection d’un tourbillon
de Bénard von - Karman de grande échelle.

Abstract : Encouraged by France’s national low-
carbon strategy, the number of onshore wind turbine
sites in France has been rising steadily since 2010.
One of the inconvenient repercussions is the noise
generated during the operation of wind turbines. In-
deed, wind turbine noise is commonly described as a
noticeable and bothersome whistling at relatively low
sound levels. This characteristic has been explained
by the particular nature of its acoustic signal, which
exhibits temporal intensity fluctuations. Two aerody-
namic mechanisms are responsible for this modula-
tion in noise amplitude : trailing edge noise and dy-
namic stall noise. Although these phenomena have
been identified, understanding of the mechanism be-
hind noise generation due to boundary layer separa-
tion remains imprecise. Thus, within the framework
of the ANR PIBE project (Predicting the Impact of
Wind Turbine Noise), this Phd proposes to identify
the aerodynamic structures responsible for stall noise
both in static and dynamic conditions for a typical
wind turbine blade airfoil. For this purpose, two ex-
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periments were conducted within the anechoic wind
tunnel of the Ecole Centrale de Lyon. A first expe-
riment involving synchronized measurements of wall
pressure and far-field acoustics revealed the condi-
tions of occurrence and spectral characteristics of the
noise generated during stall in both static and dy-
namic conditions. Three noise regimes were identi-
fied during static and quasi-static stall : separation
noise, light stall noise, and deep stall noise. A second
experiment involving synchronized measurements of
far-field acoustics and time-resolved particle image
velocimetry then allowed for the identification of the
aerodynamic structures responsible for these noises.
Through the development of an analysis protocol in-
cluding the application of a spectral proper orthogo-
nal decomposition (SPOD) method and the calcula-
tion of cross-correlations between aerodynamic and
acoustic measurements, it was identified that deep
stall noise is induced by the generation and convec-
tion of a large-scale Bénard von-Karman vortex.
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