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Introduction

Cette thése s’inscrit dans le contexte de la simulation d’efforts et d’écoulement dy-
namiques autour d’un profil en mouvement complexe dans un écoulement uniforme : la
combinaison d’une rotation autour d’un axe distant et d’'un tangage classique autour du
quart de corde. Elle vise a mettre en place des méthodes de simulation simples de dimen-
sionnement et de prédiction de performance d’une turbine Darrieus & controle actif de
pas ; elle vise également a proposer une méthode de calcul permettant la simulation de
I’écoulement et 'optimisation de ce type de turbine dont les pales ont leur calage qui varie
cycliquement. Elle trouve son application dans I’étude et le développement des énergies
marines renouvelables, et plus particulierement des machine d’extraction d’énergie ciné-
tique de courants de marée ou fluvial & axe transverse. L’énergie de courants de marée
est la seule énergie qui propose a I'heure actuelle peu d’impact sur son milieu d’implanta-
tion, contrairement aux barrages ; une production d’énergie prévisible plusieurs années a
I’avance, contrairement aux éoliennes et au photovoltaique ; aucun déchets si ’on excepte
la fabrication et le démantélement; contrairement aux centrales thermiques et nucléaires.
De nombreuses solutions existent aujourd’hui quoique trés peu en soit a un stade indus-
triel. Aucun systéme n’a transposé directement la technologie éolienne existante sous 'eau,
chaque solution a choisi un concept original et novateur, ce qui prouve la spécificité du mi-
lieu sous-marin [Khan et al. 2009].

De nombreux groupes de développement ont opté pour une solution de turbine & axe
transverse. En effet la section rectangulaire de ce systéme permet un placement plus facile
dans les eaux peu profondes [Salter and Taylor 2007] ; avec un calage fixe le systéme fonc-
tionne avec un flux venant de n’importe quelle direction, et & fortiori des deux directions
d’un régime de courant marin sans nécessiter de controle mécanique ; les raisons qui ont
poussé ’abandon de la technologie Darrieus dans I’air - vibrations et occupation du sol -
peuvent étre évitées sous I'eau de par la vitesse de rotation plus lente |Kiho et al. 1996].
L’un des verrous actuel est le cotit d’installation et de fonctionnement d’un tel systéme
: moyens offshores, technologie résistante & ’eau et a la corrosion, milieu & fort courant,
raccordement au réseau [Val 2010, Li and Florig 2006, Denny 2009]. C’est pourquoi Ueffica-
cité d'un systéme est crucial pour sa rentabilité. 10% de gain en performance permettrait
de n’installer que 9 hydroliennes au lieu de 10, gain financier énorme. Un certain nombre
d’études ont eu pour but 'optimisation de ce calage [Grylls et al. 1978, Kirke and Lazaus-
kas 2008, Leigh 1980]. Des systémes de type passifs, c’est & dire pour lesquels les pales ont
leur calage contrélé par des masselottes et des ressorts et est donc fonction de la position
azimutale et de la vitesse de rotation, ont été testés a l'échelle 1 [Lazauskas and Kirke
1992, Hantoro et al. 2011]. Ces systémes ont montré une amélioration dans le démarrage
de ce type de turbine, qui n’est pas capable de démarrer seule, mais pas dans les perfor-
mances nominales [Pawsey 2002|. Dans le cadre du controle actif, pour lequel le calage n’est
fonction que de la position angulaire, de récentes études ont traité ce probléme numérique-



ment, par des méthodes énergétiques simples ou par CFD, aboutissant & des améliorations
de performance, des diminutions de fatigue, un démarrage facilité [Kirke and Lazauskas
2010, Schonborn and Chantzidakis 2007, Staelens et al. 2003]. Les fonctions de pas étudiées
sont soit sinusoidales, soit pseudo sinusoidales avec 1'utilisation d’un systéme mécanique a
excentrique, soit des fonctions d’écrétage destinées & empécher le décrochage [Paraschivoiu
et al. 2009].

Les méthodes numériques existantes pour ce type de probléme sont les méthodes clas-
siques de mécanique des fluides en écoulement pariétal ot un transfert d’énergie s’opére.
Historiquement les premiéres modélisation faisaient appel a la théorie énergétique connue
sous le nom d’"Actuator Disk" de Rankine [Strickland 1975, Berg 1983]. Puis vinrent les
modeles potentiels qui tentent d’obtenir une vision plus précise de I’écoulement [Strickland
et al. 1979, Larsen 1975|. Ces deux modéles restent incapables de simuler un régime décollé,
primordial dans le cas des systémes & axe transverses [Paraschivoiu 2002|. C’est pourquoi
la plupart des modéles de décrochage dynamique empiriques issus des recherches sur les
rotors d’hélicoptére, ont été appliqués, permettant une nette amélioration des simulation
[Masson et al. 1998, Laneville 1986]. Comme dans tous les domaines de la mécanique des
fluides, l'arrivée de la CFD a permis d’obtenir des résultats beaucoup plus complets sur
les comportements de ce types de turbine dans une régime d’écoulement turbulent et/ou
décroché. Les premiers modéles RANS ont été mis en place dans les années 1990, et ont
permis d’accéder & des calculs prenant en compte une couche limite et de se séparer des
hypothéses fortes posées par les deux familles de méthode précédentes, qui aboutissaient le
plus souvent a des comportements numériques faux tout en obtenant des résultats de per-
formances globaux satisfaisants [Hwang et al. 2006, Klaptocz et al. 2007|. Les simulations
CFD se décomposent en plusieurs grandes familles. Globalement elles s’échelonnent de la
plus simple a la plus complexe en résolvant les équations de Navier-Stokes & des échelles de
plus en plus petites. La modélisation RANS utilise une approche globalement statistique,
pour laquelle aucune échelle spatiale n’est résolue directement ; la méthode LES résout
directement les équations de Navier-Stokes pour les grandes échelles et utilise un modéele
en proche paroi ; la méthode DES est hybride, mettant en place la LES dans les régions
lointaines et la méthode RANS en proche paroi ; enfin la méthode DNS résout les équations
de Navier-Stokes pour tout le domaine, ce qui nécessite une discrétisation spatiale trés fine.
Aucune simulation de turbine a axe transverse oul de cinématique similaire n’a été trouvée
pour cette méthode. Il existe cependant plusieurs cas de simulation en LES et DES [Fer-
reira et al. 2007]. La DES semble permettre d’améliorer les résultats obtenus par rapport
a la méthode RANS qui est incapable de prédire les larges structures tourbillonnaires, et
la LES qui ne parvient pas & modéliser correctement la région proche paroi.

Dans cette thése 'objectif est de construire des outils de simulation permettant une étude
approfondie des possibilités des systémes & axe transverse avec variation cyclique active de
pas. Un tel outil n’est en effet pas disponible a I'heure actuelle, et aucune étude n’a permis
de mettre en évidence explicitement les possibilités amenées par I'addition d’une variation
de pas sur un systéme & variation de pas. En d’autres termes, est-ce que le résultat jus-
tifie la complexité de 'ajout d’un tel mécanisme? Pour répondre & cette question deux
stratégies de modélisation ont été suivies. D’une part I'adaptation du pas variable a une
méthode énergétique couplée a différents modeéles de prédiction des efforts instationnaires
sur un profil ; et d’autre part une simulation URANS avec maillage tournant/déformant
pour prendre en compte cette variation de pas.



La premiére partie est consacrée & une étude de I’état de ’art global des domaines abordés.
Nous recenserons les systémes de type axe transverse ou le calage est variable. Il en existe
de nombreux, notamment issus de I'industrie des propulseurs marins. L’étude de leur dé-
veloppement, de leur technologie et des méthodes d’étude et de simulation de ces systémes
permettra d’introduire et de placer I’étude proposée par cette thése dans son contexte.

Dans la seconde partie nous mettrons en place I’ensemble des éléments théoriques et expé-
rimentaux préliminaires qui permettront de mener a bien cette étude. Un certain nombre
de cas expérimentaux ont été choisis pour discuter de la validité des différents modéles mis
en place par la suite. Les conditions et résultats expérimentaux sont présentés, ce qui per-
mettra en outre de se familiariser avec le comportement d’une turbine & axe transverse et
calage fixe : la turbine Darrieus. Les calculs préliminaires, les équations de base, les valeurs
adimensionnelles principales liées a 1’étude de ces turbines seront également introduites,
indispensables pour la suite du développement.

Cette partie de présentation des phénoménes liés aux turbines Darrieus aura montré I'im-
portance de la différenciation entre comportement d’un profil d’aile fixe et d’un profil
d’aile mobile. Nous discuterons donc dans une troisiéme partie de ’ensemble des phé-
nomeénes instationnaires sur un profil d’aile ; I'observation des comportements constatés
expérimentalement, I'influence de différents effets temporels et spatiaux sur les efforts et
I’écoulement, les différents régimes d’instationnarité qui existent d’une part ; les différentes
méthodes existantes pour la simulation et la prédiction de ces phénoménes.

Cette étude nous permettra ensuite d’appliquer dans une quatriéme partie ces différents
modéles & la méthode énergétique, de maniére & obtenir un outils de simulation, d’optimi-
sation et de design robuste et rapide. En effet la rapidité de ce modéle permet de I'utiliser
pour mener des études d’optimisation d’incidence sur beaucoup de lois de variation de pas.
En outre le développement d’un prototype a nécessité la mise en place d'un tel outil. Il
a permis de mener & bien le dimensionnement d’une plateforme expérimentale en cours
de fabrication. Le modéle de décrochage dynamique ONERA-EDLIN a été appliqué pour
la premiére fois & un systéme de turbine a axe transverse. La plus grande précision de ce
modéle, sa capacité & modéliser les efforts instationnaires en régime non décroché et décro-
ché, ses qualités de prédiction du moment hydrodynamique instationnaire, et sa capacité
a modéliser n’importe quelle cinématique et pas seulement le tangage ont motivé le choix
de ce modéle.

Enfin en cinquiéme partie une simulation RANS est présentée, avec pour but d’avoir une
vision plus précise des phénoménes mis en jeu, et un outil d’optimisation plus proche de
la réalité des phénoménes physiques. Les différentes conclusions obtenues par 'application
de la méthode précédente sont utilisées, la méthode RANS étant beaucoup plus lourde.
L’objectif premier de cette partie et de fournir une étude des possibilités, de la précision
et des conditions paramétriques (discrétisation, état de fluide etc...) liées a 'application de
la méthode URANS aux turbines & axe transverse, pouvant servir de bases a des études
futures. Le second objectif et I’étude de la variation de calage, des gains en performance
envisageables, et de I'influence sur ’écoulement de tels systémes.
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1.1 Solutions pour la conversion d’énergie cinétique de flux

Les types de systémes de conversion de I’énergie cinétique du fluide considéré en énergie
utilisable par I’homme sont trés nombreuses. L’exotisme de certaines solutions n’a d’égal
que ’absence de résultats tangibles et d’applications concrétes leur étant consacrés. Le
but de cette partie est simplement de recenser les 3 principaux systémes que 'on retrouve
dans les projet d’hydroliennes actuels & 1’échelle 1, gage de leur performance et de leur
applicabilité au contexte hydrolien.

1.1.1 Machine a axe de rotation axial de type hélice

Ce type de récupérateur est le plus connu de tous, étant unanimement choisi pour I’éo-
lien de moyenne et grande taille. La forme actuelle de cette solution découle des systémes
dits "moulins américains", qui comptaient une dizaine de pale. Des meilleures performances
ont finalement été obtenus avec des pales moins nombreuses [Gipe 2004, Hau 2006|. Les
rotors tripales, illustrés figure 1.1 sont aujourd’hui largement choisis pour 1’éolien, offrant
un compromis entre vitesse de rotation adapté, réduction des variations d’effort et perfor-
mance.

La premiére hydrolienne de ce type a ’échelle 1 ayant produit de I’énergie a été congue
par Marine Current Turbine et porte le nom de Seaflow [for Research/Directorate J N
Energy /Unit J.3 N New and renewable Energy Sources 2005]. Elle consiste en un rotor



FIGURE 1.1 — Vue de face d’un systéme éolien industriel classique a axe de rotation axial

FI1GURE 1.2 — Images des rotors Seaflow & gauche et Seagen & droite en position haute pour
maintenance (C) MCT

bipale de 11 métres de diamétre et a une puissance nominale de 300 kW, et a pu servir
de plateforme expérimentale depuis mai 2003. Cette premiére étape a permis 'installation
de Seagen, qui comporte deux rotors de 16 métres pour une puissance globale de 1,2
MW. La particularité de ce type de systéme est la possibilité de faire coulisser ’ensemble
rotor/guidage en rotation/conversion électromécanique de maniére a I’amener en dehors
de l'eau pour la maintenance. Ces deux systémes sont illustrés en figure 1.2.

1.1.2 Machine a axe de rotation transverse

Ces systémes sont les premier ayant été utilisés pour la transformation d’énergie ci-
nétique en énergie mécanique utilisable. Les moulins a eau rentrent dans cette catégorie,
leurs roues a aube étant entrainées en rotation par 'action de trainée du fluide sur les
aubes. Le systéme Savonius est le développement le plus récent des systémes a trainée.
Ces performances sont faibles, ce qui est compensé par la simplicité de sa mise en place
[Paraschivoiu 2002|. La turbine Darrieus qui est l'objet de cet étude fonctionne par phé-



FIGURE 1.3 — Vues en perspective du systéme Savonius & gauche et Darrieus a droite

nomeéne de portance. Il est décrit précisément dans la partie 1.2.1. Une illustration de ces
deux familles de systéme est donnée figure 1.3.

1.1.3 Machine a profil oscillant

La derniére catégorie de turbine comporte des profils mis en oscillation de pilonnement
vertical qui constitue une énergie mécanique exploitable. Ce mouvement est obtenu par
tangage périodique des pales, qui crée un effort hydrodynamique orienté alternativement
vers le haut ou vers le bas. La société Engineering Business a mis en place un prototype
de ce type a I’échelle 1 baptisé Stingray en 2002 et I’a testé avec succés jusqu’en 2004. 11
comportait un profil droit de 15,5 métres d’envergure maintenu par un bras oscillant de
11 métres et un convertisseur électromécanique linéaire a aimants permanents [New and
Programme 2003|. Ce prototype a démontré la viabilité du concept, le probléme principal
étant le controle du tangage qui s’est avéré trés gourmand en énergie, et nécessitant une
optimisation dans la configuration cinématique utilisée & I’époque |[New and Programme
2005]. A la fin de cette campagne de test la compagnie a stoppé le projet qui a été considéré
comme peu attractif financiérement dans les conditions actuelles. Ce prototype est illustré
en figure 1.4.

1.2 Systémes a axe transverse a variation d’angle

1.2.1 Présentation du systéme Darrieus

Ce type de systéme se base sur les systémes Darrieus. Inventé dans les années 1920
par George Jean Marie Darrieus [Darrieus 1931], il peut extraire de 1’énergie d’un fluide
provenant de n’importe quelle direction, si celle si est perpendiculaire a ’arbre central. Ce
concept a été appliqué avec succés 4 de nombreuses éoliennes industrielles, mais est resté
trés marginal comparé aux systémes a hélices. L'une des raisons a cela est l'instabilité
vibratoire a haute vitesse, et non pas la faiblesse des performances comme il est souvent
avancé. Les performances des éoliennes Darrieus développées par le laboratoire Sandia
aux états-unis ont fonctionné avec des rendements aérodynamiques légérement supérieurs
a 40% dans les années 1970 [Paraschivoiu 2002, alors que les éoliennes récentes ont un



F1GURE 1.4 — Représentation CAO a gauche et photographie & droite du systéme Stingray

rendement proche de 45% [Burton 2001|. L’application la plus répandue a ce jour est la
forme troposkienne, (Fig. 1.5), reprenant la forme d’une corde en rotation. Cela permet en
théorie d’annuler les contraintes en flexion sur les pales causées par les efforts centrifuges
[Blackwell and Reis 1977].

FI1GURE 1.5 — Une éolienne Darrieus expérimentale du parc éole & Cap Chat, Quebec

De maniére générale, des systémes dont ’angle de calage varie au cours de la révolution
existent déja. Ces systémes peuvent avoir été congus comme propulseurs ou générateurs.
Historiquement les systémes propulsifs ont été les premiers, avec comme objectifs le mi-
métisme animal, 'aterissage et le décollage vertical, ou encore la manceuvrabilité. L’opti-
misation des systémes propulseurs ont un objectif tout autre de I'objectif présent, qui est
de maximiser la poussée dans le sens du déplacement, contrairement a ’optimisation des
générateurs qui est de maximiser 'effort orthoradial. Cependant les systémes existants et
les applications sont beaucoup plus avancées dans ce domaine, c’est pourquoi nous allons
les étudier.

Ce type de systémes se divise en systémes actifs, pour lesquels ’angle est forcé, et
passifs, pour lesquels ’angle est régi par la dynamique du systéme.



1.2.2 Systémes passifs
Concept

Les systémes passifs sont appelés ainsi car 'angle de calage obtenu varie avec les para-
métres dynamiques de la turbine, ce qui signifie que le systéme est d’une certaine maniére
"laissé & lui-méme". Ce type de systéme consiste en une turbine & axe transverse pour
laquelle les pales sont libres en tangage, et ol ce tangage est controlé mécaniquement par
des systémes masse/ressort, formant ainsi un systéme oscillant a un degré de liberté, forcé
par la rotation de la turbine. Typiquement la vitesse de rotation de la turbine contréle la
force centrifuge reliée a la pale a laquelle s’oppose un ressort. Cette solution est intéressante
car elle permet d’augmenter les performances & des vitesses de rotations périphériques plus
large que le systéme fixe. Le calage variable passif permet en effet de démarrer sans as-
sistance extérieure dans certains cas. D’autre part & basse vitesse de flux le systéme peut
encore produire de I'énergie lorsque d’autres systémes ne le peuvent pas. Enfin dans le
cas de tempéte pour les éoliennes, le systéme peut dans certains cas se mettre en défaut
automatiquement grace au changement de calage des pales. Tous ces avantages sont trés
liés au cas des éoliennes.

Méthodes d’étude

Les turbines a axe transverse avec variation passive du calage ont une particularité
dans leurs méthodes de modélisation. En effet, le calage des pales n’est pas imposé, mais
varie en fonction de ’évolution du systéme, et atteint un équilibre stationnaire, pour lequel
la vitesse de rotation des pales, ’évolution du calage et le sillage atteint un état stable. Le
probléme est un probléme de type fluide-structure. La mise en équation de cette évolution
mécanique s’obtient en résolvant N+1 équations d’équilibre en rotation pour N pales :
1 équation par pale et une équation pour le systéme global. Ce couplage entre fluide et
mécanique peut s’avérer relativement simple dans le cas des modéles de base énergétique
; il se complique grandement avec les modéles tourbillonnaires et CFD.

Systémes existants

Sicard [Sicard 1977] été le premier & déposer un brevet décrivant un systéme ou les
pales peuvent pivoter selon leur axe d’envergure. Des masselottes sont placées a I'extérieur
de la trajectoire des pales, de telle maniére que lorsque le systéme est mis en rotation,
leffet centrifuge a pour effet de ramener les pales dans une position de calage nul comme
illustré figure 1.6. Brenneman [Brenneman 1983| a proposé un systéme proche de celui de
Sicard, en ajoutant une piéce permettant de limiter la course des pales : en atteignant un
certain calage les pales étaient bloquées contre un élément solide. Il a également ajouté
un élément élastique de rappel sous la forme d’une tige qui forgait la pale a revenir a sa
position neutre. Ce systéme était supposé étre auto-régulé par le mode de résonance de
I’ensemble masse /ressort qui, dés qu'il est dépassé, déphase la variation de calage et ameéne
donc la turbine a l'arrét. Leigh [Leigh 1980] a proposé un systéme pour lequel la pale pivote
autour d’un point & 'avant du centre aérodynamique. Il ajoute une tige a 1”intérieur des
bras de la turbine sur laquelle se place la masselotte et le ressort , ce qui évite les trainées
parasites liées a la présence d’un objet dans le flux de la turbine. Evans [Evans 1978] a I'idée
de reculer le point de pivot au tiers de corde avec le méme type de systéme, l'idée étant
de maintenir le profil constamment a une incidence la plus proche possible du décrochage.
En effet, en écoulement attaché, le moment aérodynamique agissant autour du quart de
corde, aurait pour effet d’augmenter 'incidence, mais dés I’entrée dans le décrochage, le
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FIGURE 1.7 — Schémas du systéme Drees issus de |[Drees 1979]

moment reculerait bien au dela du tiers de corde, et le profil trouverait alors une position
d’équilibre. Sharp [Sharp 1982] propose une solution identique au systéme de Sicard, mais
pour laquelle les pales sont placées a l'extérieur de leur point de pivot. Une inertie plus
faible est alors obtenu puisque les masselottes sont inutiles, ce qui rend le systéme plus
réactif d’aprés son auteur. Verastegui [Verastegui 1996] a déposé un systéme différents des
précédents dans la mesure ou 1’élément agissant sur l'incidence des pales est une autre
pale de petite taille & I'intérieur du cercle de trajectoire des pales principales. Cette pale
auxiliaire aurait pour effet de placer la pale principale a ’angle optimal continuellement,
comme illustré figure 1.8. Le brevet parle de coefficients de performance de 0.7, supérieurs
a la limite de Betz.

Drees [Drees 1979] a eu l'idée d’un systéme dont les limiteurs d’incidence lui per-



FIGURE 1.8 — Schémas du systéme Verastegui issus de [Verastegui 1996|

mettraient de fonctionner comme un systéme Savonius au démarrage, puis d’évoluer vers
un fonctionnement type Darrieus en accélérant comme illustré dans la figure 1.7. Zheng
|Zheng 1984| a constaté la nécessité de diminuer la modification d’incidence & mesure que
la vitesse de rotation de la turbine augmente. Il a donc développé un systéme ot c’est le
systéme de blocage qui laisse de moins en moins de possibilité de variation & l'incidence
de la pale par un systéme de masselotte. Il y a d’autres systémes qui ont été brevetés
entre 1977 et aujourd’hui. Malgré leurs aspects novateurs et originaux, aucun des systémes
précédemment cités n’a fait ’objet d’une étude ou n’a montré des résultats expérimentaux.

La premiére véritable étude compléte d’un systéme novateur a été fournir par Bayly
et Kentfield [Bayly and Kentfield 1981]. Kentfield a congu un systéme semblable a celui
de Sicard en ajoutant des limiteurs de courses de calage, et Bayly a produit un modéle
mathématique et un prototype dont les performances mesurées étaient en accord avec le
modéle. Ce fut la premiére véritable preuve du concept de calage variable passif. Kirke
[Kirke 1998| a produit une étude trés compléte sur les turbines & axe transverse a controle
de calage passif, dans le contexte de 'utilisation dans les lieux isolés, appuyant ainsi son
étude sur les capacités a 'auto-démarrage. Il a congu avec Lazauskas [Lazauskas and Kirke
1992] un systéme ou la masselotte coulisse le long du bras porteur ce qui rend leffort
centrifuge indépendant de la position angulaire de la pale, comme illustré figure 1.9. Ce
projet s’est actuellement reconverti dans les courants marins |[Kirke and Lazauskas 2008].

L’un des projets les plus avancés dans cette famille de turbine & axe transverse est le
projet Kobold [Coiro et al. 2005]. Le systéme est régulé en calage grace a une masselotte
placée a ’avant du bord d’attaque, un ressort de rappel et des limiteurs de course. Un
prototype a l’échelle 1 a été réalisé et est en fonctionnement dans le détroit de Messine
sous le nom de projet Enermar [Moroso 2005]. Il est illustré figure 1.10.

1.2.3 Systémes actifs

Ces systémes sont dits actifs car la loi de pas est forcée quelque soit la vitesse de ro-
tation. La cinématique souhaitée de ces systémes est obtenues par des systémes de bielles,
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FIGURE 1.9 — Schéma du systéme Kirke/Lazauskas issu de [Lazauskas and Kirke 1992]

FI1GURE 1.10 — Illustrations du prototype Kobold

d’engrenages, de manivelles, de cames. La variation des cinématiques est souhaitable pour
s’adapter au rapport de vitesse périphérique. Cette variation est obtenue par des para-
métres géométriques qui modifient ’agencement des différents éléments mécaniques, géné-
ralement une translation et/ou une rotation. Ces systémes sont intéressants parce qu’ils
permettent de forcer 'angle d’incidence a des valeurs optimales. On peut classer ce type
de systémes en fonction de leur rapport de vitesse périphérique.

La plupart des systémes présentés a la suite sont de propulseurs. Le but est donc pour
eux de transmettre de I’énergie cinétique au fluide, et non d’en récupérer. Tout systéme
peut cependant étre adapté en systéme extracteur. Le probléme va étre ici I’évaluation des
performances. Les turbines propulsives seront a chaque fois présentées dans la configuration
d’extraction d’énergie. On classifie les turbines de ce type en fonction de leur rapport de
vitesse périphérique A, qui définit le rapport entre vitesse de rotation des pales et vitesse du
fluide infini amont. Plus A est élevé moins 'incidence des pales est élevé. Lorsque A est nul,
ce qui est le cas du rotor arrété, 'incidence des pales varie entre 0° et 360°. Chaque type
de turbine, variation de calage, cinématique particuliére, a un point de fonctionnement
optimal en A qui lui est propre.
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FIGURE 1.12 — Schémas du systéme Lipp

Systéme dont le rapport de vitesse périphérique est inférieur ou égal a 1

Cette famille de turbines ont le vecteur de flux qui est toujours prépondérant devant le
flux lié & la rotation du systéme. C’est pourquoi leur bord d’attaque est toujours orienté
face au flux amont. Cela provoque des incidences trés élevées pour certaines parties de la
rotation. Cela est illustré dans le figure 1.11.

portance  effort hydrodynamique

effort parasite

v
> V=T AT

FIGURE 1.11 — Représentation des rotors dontA<1 (A ~ 0,7). L’échelle n’est pas respectée

Le systéme Lipp Ce systéme a son angle de calage réglé par des engrenages, 3 par
pales, dont un central commun & tous et un lié rigidement a la pale. Ces deux derniers
doivent avoir méme rayon pour assurer un mouvement de période 27. C’est le mouvement
de I'engrenage central en rotation et translation qui donne le réglage de cet angle de calage
en fonction de la direction du flux et de I'amplitude de variation recherchée respectivement
[Ben Ramdane et al. 2005], comme illustré figure 1.12. Pour un réglage donné, le pignon
central est fixe et les pales tournent autour de celui-ci, leur calage étant controlé par le
systéme d’engrenage.

Sa loi de pas 8 est donnée par ’équation 1.1, dans laquelle R correspond au rayon du
systéme, r aux engrenages central et lié a la pale, r; & ’engrenage intermédiaire, e et
sont respectivement ’excentrique et la phase donnés au pignon central, 8 est la position
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FIGURE 1.13 - Loi d’incidence du rotor Lipp pour szrl) =0.11,¢/R=0.4

azimutale.

r
BLipp = 2(1"‘*)
T

arccos (2(71}4?741)\/1 + (%)2 — 2% sin(& — ’Y)) — arccos (2(7“]—;%7‘1))]
(1.1)

La loi d’incidence - & ne pas confondre ici avec la loi de calage - est tracée figure 1.13.
On peut observer le différence avec une loi sinusoidale. La variation Lipp a 'un de ses
extremums plus large que 'autre.

Le systéme Bose-Lai Ce systéme est semblable au Voith-Schneider. La différence se
situe dans le point d’attache des bielles, qui est a 'extérieur du diamétre du systéme [Bose
and Lai 1989]. La loi de pas § est donnée par I’équation 1.2. 0,4, correspond & l'incidence

maximale désirée et est fonction de 'excentrique e et v est la phase du systéme (figure
1.14).

1+ Sin(emax) Sin(e — PY)) (12)

sin(0yq2) cos(6 — )

Une représentation schématique du fonctionnement mécanique du systéme Bose-Lai est
donnée dans la figure 1.14.

Le tracé de la fonction d’incidence du systéme Bose-Lai est donné dans la figure 1.15.
On constate encore une fois une différence avec la fonction sinus. La fonction Bose Lai a
une pente plus raide et I’autre moins raide, ce qui a tendance a déplacer les extremums a
gauche ou & droite.

ﬂBose—Lai = arctan (

Le systéme Kirsten-Boeing Cette turbine fonctionne au point nominal de rapport
vitesse périphérique de 1. Cela signifie qu’en fonctionnement la vitesse relative créée par la
rotation est égale & la vitesse de flux amont en norme. Cette turbine est la plus ancienne
des systémes actifs : le systéme Kirsten-Boeing [Sachse 1926]. Imaginé en 1870, ce systéme
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FIGURE 1.14 — Schéma du sytéme Bose Lai avec v = 10° et e = 21
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FIGURE 1.15 — Evolution de l'incidence du systéme Bose-Lai en fonction de la position
azimutale pour une incidence maximal de 20°
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FIGURE 1.17 — Tllustrations du systéme Kirsten-Boeing extraites de [Sachse 1926]

est en fait identique au Bose Lai, et a sont point d’excentrique placé sur le diamétre. Une
représentation schématique de ce systéme est donnée dans la figure 1.16. On peut observer
que sur la partie de droite ou le foil remonte le flux amont, ce sont les effets de portance
qui prédominent ; puis sur la partie gauche le profil suit le flux amont, et est propulsé par

trainée.

FIGURE 1.16 — Schéma du sytéme Kirsten-Boeing avec v = 10°

Des illustrations originales provenant de I’étude effectuée en 1924 par la NACA sont
présentées en figure 1.17. On peut y distinguer la représentation des vecteurs vitesse relatifs,

et des différentes positions des pales.
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Performance des systémes dont le rapport de vitesse périphérique est inférieur
a 1 Ces turbines sont intéressantes en tant que propulseur. En effet lorsque la vitesse
de 'embarcation augmente, les systémes pour lesquels A > 1 nécessitent une vitesse de
rotation trés élevée pour maintenir le rapport des vitesses. Cela bride généralement ces
systémes en vitesse maximale. Ce n’est pas le cas des turbines pour lesquels A < 1.

Cependant dans le cas de l'extraction d’énergie, la puissance mécanique de rotation
instantanée d’une turbine vaut P = C.w. Des valeurs de A typiques sont 0.7 dans un cas
et plus de 3 dans 'autre, soit un rapport de 4. Cela signifie qu’a vitesse de flux constant,
les systémes A < 1 tourneront environ quatre fois plus lentement que les systémes A > 1 et
devront ainsi créer un couple quatre fois supérieur. Ce couple élevé n’est pas souhaitable
pour la fatigue du systéme ce qui pose une premiére objection & 'utilisation de ces systémes
comme récupérateurs.

Une étude effectuée au début de cette thése [Paillard et al. 2008] a montré que les deux
systémes Lipp et Bose Lai ne permettaient pas d’atteindre des performances comparables
aux turbines plus rapides. C’est pourquoi elles n’ont pas été étudiées dans le cadre de ce
travail.

Systéme dont le rapport de vitesse périphérique est supérieur a 1

Pour cette famille de turbine le vecteur de flux lié a la rotation est toujours prépondérant
par rapport au flux amont. Les pales oscillent donc autour d’'un calage fixe, et le flux
qu’elles voient a toujours la direction globale du flux lié a la rotation. La portance est donc
orienté globalement beaucoup plus proche de la perpendiculaire a la trajectoire que pour
les systémes précédents ce qui réduit sa capacité a créer du couple. Ce type de systéme est
illustré figure 1.18.
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FIGURE 1.18 — Cinématique d’un rotor pour lequel A > 1 (A ~ 3)

Van Manen a proposé sa solution en 1966 [van Manen 1966|. Son approche utilise un
principe d’optimisation de sparenberg qui maximise le rendement en minimisant ’énergie
laissée dans le sillage par les profils sous forme de circulation. Il utilise alors la théorie de
Kutta-Joukowski pour trouver la loi de pale adaptée.

Le systéme Giromill est probablement le systéme de ce type ayant été le plus proche
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FIGURE 1.19 — Schéma du systéme Voith Schneider avec e = %

wl

d’aboutir & une application industrielle de grande envergure. Financé par McDonnell et
développé par Brulle et Moran, I’angle de calage des pales était contrélé par un systéme de
came usinée & partir de calcul d’angles d’incidence recherchés théoriquement. Les rapports
d’essai en tunnel rapportent un coefficient de performance, rapport entre énergie disponible
et énergie récupérée, de 0.56 [Moran 1977b|[Moran 1977a|. Ce chiffre est trés élevé en
comparaison avec la limite théorique de ce coefficient de 0.5926, déterminée par Betz.
Un systéme Giromill de 20 métres de haut et de puissance nominale 40kW a fonctionné
pendant quelques années mais a été finalement démantelé du fait de nombreux problémes
sur le systéme de controle du calage [Anderson et al. 1979a][Anderson et al. 1979b]|[Brulle
1980|[Brulle 2008|.

Plusieurs systémes vont étre présentés plus précisément dans la suite du document.

Le systéme Voith-Schneider Le controle se fait ici par des bielles. Elles sont encastrées
perpendiculairement aux pales, et sont en liaison pivot glissante avec un point excentrées
de 'axe de rotation principal. Les pales restent donc perpendiculaires & ce point & chaque
instant [Bartels and Jiirgens 2004, Isay 1956]. Sa loi de pas [ est donnée par ’équation
1.3. La fonction correspondante est tracée en figure 1.20.

r—ecos(d — )
oith—Schneider = . 1.
BV vith—Schneid arctan ( csn(® — ) ) (1.3)

r et 6 sont le rayon et la position azimutale, e et v sont les paramétres de réglages
excentriques et déphasage (figure 1.19).

Ce systéeme a été développé par Ernst Schneider au sein de la société Voith en 1927
(brevet original introuvable). Le succés de ce propulseur réside dans le fait qu’il propose une
solution robuste et fiable pour obtenir une force de propulsion de n’importe quelle norme
et direction. Cela en fait un systéme trés adapté aux remorqueurs et aux embarcations
pour lesquelles la manceuvrabilité est critique, comme illustré figure 1.21.
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FIGURE 1.20 — Evolution du calage pour e = 5 pour le systéme Voith-Schneider

FIGURE 1.21 — Illustrations du systéme Voith-Schneider

Le systéme Pinson Ce systéme est composé de pales libres en rotation autour de leur
envergure, et dont le bord d’attaque est relié a un point excentré de I’axe de rotation prin-
cipal. Ce fonctionnement est illustré en figure 1.22.

Les premicres études ont été effectuées en 1930 [Wheatley and Center 1930] sur un
systéme baptisé alors Cyclogiro, pour une application en tant que propulseur d’aéronef
comme illustré figure 1.23. Il a été développé par Drees [Drees 1978| au sein de la Pinson
Energy Coporation. Grylls [Grylls et al. 1978| et Nattuvetty [Nattuvetty and Gunkel 1982]
ont effectué des modélisations et des essais expérimentaux rapportant un C, de 45%.

Sa loi de pas (8 est solution de I’équation 1.4. Aucune référence n’a été trouvé pour
aboutir a4 I’équation de I'angle de calage des pales en fonction de I’azimut. Ce développement
assez lourd est proposé en annexe A.

Asin®(Bpinson) + Bsin(Bpinson) +C =0 (1.4)

ou A, B et C sont des variables liées & la géométrie du systéme. On les obtient par les
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FIGURE 1.22 — Schéma général du systéme Pinson

Figure 1.-The cyclogire

FIGURE 1.23 — Schéma original du systéme Cyclogiro issu de [Wheatley and Center 1930)|

relations 1.5, 1.6 et 1.7.

A = 4c*(2ery cos(0 — ) + 13 4 €2)
B = —4c(r; + ecos(8 — 7)) (r? — 73 + 2 + €2 + 2riecos(d — 7))

C=(?—r3+c+e?+2recos(d —v))% — 4c2e?sin( — v)

En résolvant ’équation 1.4 du second degré en sinus et en passant & l’arcsinus, on

obtient Bpinson €n équation 1.8

—B++vB?-4AC

BPinson = arcsm( 24 )
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FIGURE 1.24 — Evolution du calage pour le systéme Pinson avec v = 0, r; = ro = 1,
e=035etd=0.5

Le systéme est limité géométriquement. Il est par exemple évident que dans la figure
1.22 r1 ne peut pas étre supérieur a ro + d + e. Mathématiquement cela se traduit par les
domaines de définition des différentes équations obtenues, définis en équations 1.9 et 1.10.

B% —4AC >0 (1.9)
~B++/B?—4A
o ¢ [~1;1] (1.10)

La courbe du calage du systéme Pinson est donnée en figure 1.24, en comparaison avec
une fonction sinusoidale de méme amplitude, phase et fréquence. On constate immeédiate-
ment qu’avec une phase nulle la fonction est légérement en avance par rapport au sinus.
Contrairement au systéme Voith-Schneider la différence entre les courbes se situe dans la
largeur des extremums. Dans le cas présent la partie positive est plus large alors que la
partie négative est plus étroite. Cela est similaire a la différence entre Lipp et Bose-Lai et
peut permettre d’établir des relations entre les familles de turbines.

1.3 Revue des méthodes numériques

La simulation des turbines de Darrieus reste problématique & I'heure actuelle, du fait
de la variation continue de l'incidence et des régimes décroché notamment. Trois grandes
familles de techniques existent. Les méthodes énergétiques, les méthodes tourbillonnaires
et les méthodes CFD.

1.3.1 Les méthodes basées sur la quantité de mouvement

Un raisonnement énergétique qui est basé sur un procédé itératif calculant le déficit de
quantité de mouvement crée par 'effort fluide sur les pales. Il a été développé aux labora-
toires Sandia (USA), d’abord par un modéle a un actionneur et un tube [Templin 1974] puis
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un actionneur et plusieurs tubes [Strickland 1975]. Il a été modifi¢ & de nombreuses reprises
par Paraschivoiu notamment, qui a modélisé deux actionneurs pour simuler la différence
amont-aval |[Paraschivoiu 1981], a pris en compte les phénomeénes secondaires |[Paraschivoiu
and Delclaux 1983, Paraschivoiu et al. 1983], 'expansion de tubes |[Paraschivoiu et al. 1985]
et les flux turbulents |Brahimi and Paraschivoiu 1995].

Ce type de modéle a une limitation qui est I’hypothése de flux axial. Les phénoménes de
recirculations, de tourbillons ne peuvent étre pris en compte ce qui limite son utilisation &
des chargements, des solidités et des vitesses de rotations faibles. Il est nécessaire de faire
appel a des données expérimentales pour appliquer la théorie d’élément de pale, et donc a
un modéle de décrochage dynamique pour recréer ce phénomeéne. Ce type de méthode sera
appliqué dans la partie 4.

1.3.2 Les méthodes tourbillonaires

Les modéles tourbillonaires sont basés sur les écoulements potentiels, remplacant les
pales par des lignes portantes tourbillonaires. L’idée ici est de calculer le champ de vitesse
dans la turbine grace a I'influence des tourbillons dans le sillage des pales. Des tourbillons
discrets sont lachés dans le sillage & mesure que la circulation liée aux pales évolue de
maniére 4 maintenir la conservation de la vorticité comme 'indique le théoréme de Kelvin.
On peut alors obtenir le champ de vitesse en sommant les vitesses induites par tous les
tourbillons, selon la loi de Biot et Savart. Les premiéres applications de ce modéles datent
du milieu des années 1970, adaptées a des turbines a variation de pas |Larsen 1975|. Le
premier modéle réellement complet de ce type a été mis en place par Strickland [Strickland
et al. 1979|. Son approche consiste en un sillage libre dans lequel les tourbillons étaient
convectés vers I'aval en fonction de leurs influences mutuelles.

Tout comme le modéle de quantité de mouvement, des coefficients aérodynamiques et des
modéles instationnaires sont nécessaires pour calculer la circulation autour de la pale.

1.3.3 Les modéles CFD

Il est enfin possible d’utiliser des outils CFD avec des maillages déformants ou tour-
nants. Les modéles classiques du plus simples au plus complexe sont : RANS - OES - DES
- LES - DNS. Elles sont détaillées dans la partie 5.

Une étude récente [Ferreira et al. 2007] a comparé des résultats de PIV avec des simulations
de type LES, DES et RANS avec plusieurs modéles de turbulence. Le modéle RANS s’est
révélé incapable de prédire correctement les lachers tourbillonnaires. Le meilleur modéle
s’est révélé étre le DES, le modéle LES ayant du mal & prédire correctement les phénomeénes
en proche paroi avec le maillage considéré.

Une optimisation de loi de pas en calage actif [Hwang et al. 2006; 2009] a été menée dans
le cadre d’un projet Coréen. Une simulation RANS avec modéle de fermeture k — € a été
utilisé. La comparaison avec ’expérience est moyenne. La discrétisation temporelle et spa-
tiale semble trop lache.

Une étude de l'influence de la solidité sur les performances a été menée en Suéde [Consul
et al. 2009]. Les modeéles de turbulence Spallart-Allmaras et kwSST ont été comparés, et
ce dernier s’est montré étre le plus performant. Les résultats obtenus étaient similaires qua-
litativement & ceux obtenus par I’expérience, mais les coefficients de performance étaient
anormalement élevés.

Un projet expérimental canadien cherchant a évaluer les caractéristiques d’'un systéme Ven-
turi a effectué des simulations RANS avec modéle de Spallart-Allmaras [Klaptocz et al.
2007]. Le maillage utilisé consiste en un anneau mobile contenant les pales. La comparaison
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avec I’expérience n’est pas bonne pour les efforts locaux, mais reproduit les courbes de C),
avec une bonne exactitude. Ce type de simulation va étre appliqué dans la partie 5.

Les modéles Hybrides

De maniére a profiter des avantages respectifs de plusieurs méthodes, un certain nombre

d’approches hybrides ont vu le jour.
Wilson [Wilson and Walker 1980] a adopté une méthode en sillage fixe pour laquelle la
géométrie du sillage est présumée, et ou la vitesse de convection est obtenue par une
méthode de quantité de mouvement. Le but était de réduire les temps de calcul en réduisant
le nombre de tourbillons par pas de temps.

Une méthode hybride tourbillonaire/couche limite existe [Ponta and Jacovkis 2001]. 11
consiste a calculer ’écoulement général au sein de la turbine par une méthode basée sur
les tourbillons, et ’écoulement autour de chaque pale en prenant en compte la viscosité
par une méthode de couche limite. L’interface entre les deux modéles se fait par bilan de
quantité de mouvement pour la pression et par bilan des lignes tourbillonnaires pour les
champs de vitesse. Aucune donnée expérimentale n’est ainsi nécessaire.

Une méthode mélangeant méthode énergétique et méthode RANS [Antheaume et al.
2008| a été mise en place au LEGI. L’idée ici est de prédire I’écoulement global dans et
autour de la turbine par une simulation CFD, et I’écoulement local proche des pales par
une méthode de quantité de mouvement. Le gain de temps de calcul est énorme et permet
de modéliser facilement des fermes d’hydroliennes.
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Chapitre 2
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L’objet de ce chapitre est d’introduire les base théoriques nécessaires a 1’étude de ces
turbines. Les différents résultats expérimentaux servant de comparaison avec les modéles
mis en place par la suite seront présentés, et permettront d’identifier les phénoménes mis
en jeu lors du fonctionnement de ce type de systéme.

2.1 Présentation des grandeurs associées aux systémes Dar-
rieus

Les performances et les phénoménes associés aux turbines Darrieus sont décrites par
des grandeurs reliant les performances aux différents efforts hydrodynamiques. En outre
ils dépendent des conditions sous lesquelles elles opérent, géométrique, hydrodynamique et
hydraulique. Les grandeurs essentielles associées a ces turbines sont décrites ici.

2.1.1 Le rapport de vitesse périphérique

Ce paramétre correspond au rapport entre la vitesse de flux liée a la rotation et celle liée
au flux amont. Il peut donc varier pendant le fonctionnement. On le calcule par I’équation
2.1. 11 est généralement utilisé pour caractériser les performances d’une turbine. Ainsi
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on préférera représenter des courbes de rendement en fonction de A que de puissance en
fonction de la vitesse de rotation.
r.w
A= - (2.1)

Les turbines ont un pic de performance par rapport & A, qui varie légérement avec le
nombre de Reynolds, comme indiqué dans la figure 2.2. La plupart des turbines Darrieus
ont un maximum de performance autour de A = 5. Pour les turbines a variation de pas les
études ont montré que ce chiffre diminuait aux alentours de 3 [Brulle 1980]. Cela a pour
effet d’augmenter ’angle entre la vitesse locale de flux et la trajectoire, et donc de rendre
la projection de la portance sur ’axe tangentiel plus élevée. Cependant cela crée des efforts
plus élevés, et la nécessité d’une réduction de vitesse de rotation sur I'arbre de sortie plus
importante.

Les systémes modernes utilisent des systémes de MPPT ou maximum power point
tracking, de maniére & placer le systéme dans un point de fonctionnement idéal en A
[Ben Elghali et al. 2010; 2008]

2.1.2 Le coefficient de performance

Comme tout systéme de transformation d’énergie une turbine hydrolienne posséde un
rendement, définissant la quantité d’énergie extraite rapportée & la quantité d’énergie dis-
ponible. C’est le coefficient de performance C),, correspondant au rapport entre I’énergie
mécanique récupérée et ’énergie cinétique disponible dans la veine fluide dans laquelle est
placée le systéme. Il est défini pour une turbine Darrieus par I'équation 2.2. Ce coefhi-
cient varie en fonction de A, et posséde un maximum que l'on cherche & atteindre lors de
I’exploitation de la turbine. Ce maximum est atteint lorsque les efforts hydrodynamiques
s’équilibrent avec les trainées crées par le systéme. A basse vitesse les effets de décrochage
et de recirculation prédominent, pour ensuite s’annuler lorsque la vitesse de rotation est
suffisamment élevée. Les effets de trainée qui augmentent avec la vitesse du fluide au carré
deviennent alors prédominant, et infléchissent la courbe de performance pour finalement
induire un coefficient de performance nulle lorsque la vitesse de rotation devient trop éle-
vée. L’objectif principal de cette thése est la maximisation de ce coefficient par variation
du calage des pales.

Cp = < Pturbme - (22)
§~P-Sturbine-voo
L’évolution du coefficient de performance en fonction du rapport de vitesse périphérique
pour plusieurs systémes est donné figure 2.1, reproduit de [Hau 2006]. On peut observer
qu’il existe une limite théorique a ce coefficient appelée limite de Betz. Elle vaut 16/27,
soit 59,26%. Le développement permettant d’aboutir a cette valeur est classique et peut
étre trouvée dans [Paraschivoiu 2002] notamment. On peut constater que le systéme le plus
efficace selon la figure 2.1 est la turbine & axe horizontale & 3 pales. Les systémes & axe
transverse a calage variable ne sont pas représentés ici.

2.1.3 La solidité

Ce parameétre permet d’évaluer le rapport entre la surface de la turbine exposée au flux,
et la surface des pale. L’idée étant d’évaluer 'impédance liée a la géométrie du systéme.
Il est évident qu’une turbine pour laquelle la surface totale des pales est de 'ordre de la
surface que la turbine expose au flux aura un impact trés important sur ’écoulement. Cette
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FIGURE 2.1 — Variation du coeflficient de performance avec A pour plusieurs systémes.
Reproduit de [Hau 2006]

surface exposée au flux est la surface utile, correspondant & la veine fluide dont 1’énergie
cinétique est extraite. Elle vaut pour une turbine Darrieus Sy = [.2r, o [ est 'envergure
des pales et r est le rayon du systéme. La surface d’une pale vaut S. = c.[, o ¢ est la
longueur de corde. On obtient alors le paramétre de solidité par la formule 2.3, avec N
le nombre de pales. Il faut noter que ce paramétre est parfois défini sans le facteur 2 au
dénominateur. Il convient donc d’étre attentif & la définition utilisée dans ’exploitation
des données bibliographiques.

N.c
2

L’influence de la solidité sur les performances est relativement bien connu. Les essais
expérimentaux effectués sur une turbine de 17m par les laboratoires Sandia [Worstell 1980]
sont présentés en figure 2.2. On constate que 'augmentation de solidité induit un décalage
du pic de performance vers les A plus faibles. pour les solidités considérées, 0.21 et 0.14 les
meilleures performances sont obtenues pour ¢ = 0.14. Il semble donc qu’'une valeur faible
soit nécessaire, méme si un minimum existe.

(2.3)

o =

2.1.4 Le nombre de Reynolds

Le nombre de Reynolds est essentiel pour toute étude de mécanique des fluides. Il
correspond au rapport entre les efforts inertiels et visqueux dans un fluide comme décrit
par ’équation 2.4, ot v est la vitesse du fluide, L la longueur caractéristique considérée
et v la viscosité cinématique. Il permet de caractériser dans une certaine mesure 1’état de
I’écoulement, laminaire ou turbulent.

v.L
Re, = — 2.4
€ v (2.4)
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FIGURE 2.2 — Figure originale de variation du coefficient de performance avec la solidité
mesuré sur la turbine DOE/Sandia. Reproduit de [Worstell 1980]

Dans le cadre des turbines & axe transverse la grandeur caractéristique utilisée est la
corde du profil, de maniére a connaitre I’état de couche limite sur celui-ci. La vitesse est
la vitesse périphérique moyenne vue par la pale, comme décrit dans I’équation 2.5. La
dimension caractéristique utilisée est parfois le diamétre de la turbine.

Re, = rw.e A Voo -C (2.5)

14 v

L’influence de ce paramétre a également été étudié lors des tests de la turbine DOE /Sandia
[Worstell 1980]. Les résultats sont présentés en figure 2.3. Les données expérimentales
donnent un maximum de performance pour un Re. = 10%. La couche limite doit dont étre
turbulente sans que le Reynolds n’atteigne de valeurs trop élevées.

2.1.5 Paramétres cinématiques

Le déplacement des pales dans le fluide répond & une cinématique relativement simple
que nous allons mettre en équation dans cette partie. La somme des vecteurs vitesse infinie
amont et lié a la rotation induit une norme de vitesse relative et un angle avec le profil, qui
permet de définir un angle d’incidence au quart de corde. Il faut remarquer que le flux vu
par une pale dans un systéme & axe transverse varie entre le bord d’attaque et le bord de
fuite, ce qui résulte en une courbure du flux local [Migliore and Wolfe 1980]. Cela induit
une erreur lorsque 1’on considére 'incidence comme étant celle calculée géométriquement
au quart de corde.

Nous allons calculer tous ces paramétres dans la configuration géométrique définie par
la figure 2.4.

26



¢ 3 BLADES, o = (.21
© 2 BLADES, o = 0.14

0-40 —"'JLI T T T f 1 T
0.38} o :
. o
" o} -
x 0.36 .
£ °
o 0.Ur o e O O
0.32F ° .
- o .
0.30. §

6

[N T ] ] | i 1 -
0.7 0.8 0.9 L0 L1 1.2 1.3 l.4 Recxlo

I L i L T I L
29.6 33,6 37.0 42.0 45.548.4 52.5 ROTOR rpm

FIGURE 2.3 — Variation du coefficient de performance avec le nombre de Reynolds mesuré
sur la turbine DOE/Sandia. Reproduit de [Worstell 1980|

y
/// \\\
- N
-
,
7 _+
// \\ UOO
_
// \
/ \
/ \
I
I
o | AL 50 e
180° — o — 0
L\ | X
\\ /’
\ /
3 )/
N /
\, //
J 7
N //
S -
-90°

FIGURE 2.4 — Repére utilisé pour les calculs et simulations préliminaires

On calcule la vitesse relative du flux par I’équation 2.6. L’incidence s’obtient grace
a I’équation 2.7. Puis les dérivées temporelles et azimutales s’obtiennent respectivement
grace aux équations 2.8 et 2.9. L’accélération angulaire azimutale de I’angle d’incidence est
calculé par 2.10
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Uy = Voo.1/c0s(0)2 + [sin() + N]2 (2.6)

- cos(6)

« = arctan (sin(Q) n )\> (2.7)
oo _ __Asin(d)+1 (2.8)
00 A2+ 2\.sin(f) + 1
Ja Oa 00 A.sin(f) + 1
ot 909t N2 2nsm(0) +1 (29)
9 2

o Acos(0).(1- %) (2.10)

062 (A2 4+ 2A.sin(f) 4+ 1)?

De maniére a savoir si le régime de la turbine atteindra le décrochage ou pas, il est
intéressant de connaitre les valeurs extrémes de . De méme, la connaissance des valeurs
extrémes de la vitesse de variation d’incidence est utile pour connaitre le comportement du
systéme en décrochage dynamique. Les dérivées de o permettent de connaitre ces valeurs.
L’équation 2.11 permet de connaitre la position azimutale a laquelle I'incidence au quart
de corde est maximale. L’équation 2.12 donne la valeur de cette incidence maximale.

Oa .
%—0 <= Asin(d)+1=0
0w, ., = arcsin(—1/)) (2.11)

cos(arcsin(—1/X)) >
sin(arcsin(—1/A)) + A

 aretan | YL (ZU/A)?
- ( “1/A+ A )

A2—1

Qmar = arctan <

2
A2—-1
A

= arctan

1
Omazr = arctan (m) (2.12)

De méme I'équation 2.13 permet de connaitre la position azimutale & laquelle la vitesse de
variation de l'incidence au quart de corde est maximale. L.’équation 2.14 donne la valeur
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de la dérivée temporelle de cette incidence.

P*a 9
@:0 < A.cos(f).(1-X)=0
Odan = T/2 ou 3m/2 (2.13)
e A+1
TN 20+ 1
- Y
A+l
w
Ymar = ~—= 2.14
a 1 (2.14)

2.1.6 Décompostion des efforts

Le but d’une turbine a axe transverse est de transformer de I’énergie cinétique fluide
en énergie mécanique de rotation. Les pales en mouvement dans le fluide génére un effort
et un moment. Dans les bonnes conditions de fonctionnement une partie de cet effort a
une composante tangentielle & la trajectoire circulaire des pales orientée vers 'avant. Cette
composante, ramenée au centre de la turbine, crée un couple qui peut étre transformée en
énergie électrique par une génératrice par exemple.

C’est le phénoméne de transformation de I’énergie cinétique en couple qui est étudié. Les
efforts hydrodynamiques sont projetés sur les axes normal et tangentiel, et se décomposent
ainsi en effort utile et parasite. L’utilisation de coefficients tangentiel et normal est classique
dans I’étude des turbines & axe transverse, de maniére & avoir un rapport de similitude. Ils
sont projetés dans des repéres décrits dans la figure 2.5 et définis par le systéme d’équations
2.15. Ici v, est la vitesse locale vue par les pales, (O, z, 7) est le repére fixe, (O,ﬁ), ﬁ))
est le repére lié a la pale et (O, ﬁ, @i) est le repére lié a la vitesse relative.
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FIGURE 2.5 — Description des différents repéres de projection des efforts hydrodynamiques

Les coeflicients d’efforts tangentiels et normaux sont adimensionnés par la vitesse infinie
amont plutot que par la vitesse relative locale dans le but d’étre indépendant aux variations
en \. Les coefficients de portance et trainée sont définis au sens classique du terme, projetés
sur le repére lié au flux local. La variation de ce repére par rapport au profil au cours de la
rotation en 6 est la raison pour laquelle ces coefficients sont rarement utilisés pour 1’étude

des tubines & axe transverse.

e

. _ 1 ol v (C’n:?{ + C’t.y_1>) Efforts normal et tangent au profil
Jluide—spale = g -P-C:L- v? (C’l.ﬁ - Cd.ﬁ) Efforts de portance et trainée

(2.15)
Les performances d’une hydrolienne a axe transverse découlent de ces efforts. On extrait
le coefficient de performance du coefficient d’effort tangentiel C; par la formule 2.16.
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Cw
Cp = 1/2.p.2.0.1.V3

F
Cp = m
C=NFrr
C, = N.Cr.1/2.p.cl.V2.w.r
' 1/2.p.2.r1.V3
N.Cr.cw.r
¢, = et
_ Necrw —

P2 Ve
Cp=0ACr (2.16)

Le coefficient de performance basé sur I'effort tangentiel Fr ne tient compte que des
phénoménes liés aux pales. Les phénoménes parasites - trainée des bras porteur, influence
d’un axe central, perte par frottement mécanique - ne sont pas pris en compte ici. Cela
ne pose cependant pas de problémes car 'objectif est la comparaison entre différentes
stratégies de calage, pas le calcul de performances précises. 1l faut cependant garder en
téte que quoi qu’il arrive le systéme concret correspondant aux simulations de cette étude
sera moins performant que ce qui est prédit.

2.1.7 La fréquence réduite

La fréquence réduite est un paramétre essentiel dans I’étude des phénoménes instation-
naire, ot un profil est mis en mouvement selon une fonction périodique. Birnbaum [Birn-
baum 1923] I’a mis en avant le premier. Nous allons ici étudier application de cette
grandeur aux turbines & axe transverse.

cas d’une turbine Darrieus simple La définition de la fréquence réduite est donnée
en équation 2.17. w correspond ici & la pulsation du mouvement périodique de forgage en
tangage que ’on impose au profil.

C
_ W3

k= (2.17)

Voo

Cette grandeur correspond au rapport entre I’échelle de temps caractéristique de convec-
tion Z/Tz’ et celle de l'oscillation du profil 1/w. Cela permet de comparer U'effet de la transla-
tion & celui de la rotation sur I’écoulement. Une valeur élevée de k signifiera que le tangage
est prépondérant, et donc que l'instationnarité est marquée. a l'inverse une valeur de k
faible signifiera que c’est la translation (vs) qui est prépondérante, et donc que 1’écoule-
ment tendra vers un comportement quasi-stationnaire.

Dans le cas de la turbine a axe transverse, le mouvement est plus complexe. [Laneville

1986] a proposé la formulation de 'équation 2.18, adaptée de celle utilisée pour les pales
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FIGURE 2.6 — Influence de A et ¢/r sur la fréquence réduite d’une turbine Darrieus

d’hélicoptére. On constate ici que v, vitesse du fluide a 'infini amont, est remplacée par
r.w, valeur moyenne de la vitesse du fluide dans le repére lié¢ a la pale ; et que 1/wiangage

est remplacé par 5=t variation relative maximale de I'incidence.

mazx

C.0mazx

k= (2.18)

T.W.20max

En développant ’équation 2.18 avec des paramétres classiques des turbines a axe trans-
verse, on obtient 1’équation 2.19.

1
Qmar = arctan ()\21>

. w
Amaz = ﬁ

. g
1
r.w.2arctan (m)
k= ¢ (2.19)
r.(A —1).2arctan (\/)\27_1)

On constate que deux paramétres indépendants gouvernent ce parameétre dans le cas
des turbines Darrieus : ¢/r et . Le tracé de la fréquence réduite k en fonction de ces
parameétres est donné figure 2.6.

Une étude de référence concernant le décrochage dynamique et 'influence de la fré-
quence réduite a été effectuée par [McCroskey 1981], accompagné d’une étude expérimen-
tale trés exhaustive [McAlister et al. 1982]. Il a été montré que la valeur de fréquence réduite
au-dela de laquelle I’écoulement ne peut plus étre considéré comme pseudo-stationnaire,
et pour lequel les phénoménes de décrochage dynamiques deviennent importants est de
0,05. La figure 2.6 montre que pour des valeur de ¢/r supérieures a 0,1 la fréquence réduite
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est supérieure a 0,05 pour tous \. Les données expérimentales utilisées ont toutes des va-

leurs de ¢/r comprises entre 0.1 et 0.3, le décrochage dynamique sera donc important pour
I’exploitation de ces expériences.

prise en compte de la variation de pas

Dans le cas de la variation de pas on définit
I’angle 5 de calage de pale et sa dérivée temporelle 5, défini par la figure 2.7.

—
N Ve
——— s vi ﬁ €T9
\\\ﬁ\ T
N 020
— S ~
« >
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FIGURE 2.7 — Définition de I'angle de calage

L’équation 2.18 est modifiée pour obtenir I’équation 2.20. On a ici pris le cas le plus

défavorable ou le maximum de l'incidence et de la variation d’incidence de la turbine
Darrieus coincide avec le maximum de variation de calage.

k= C-(ddarrieus maz T+ 5max)

N T-W-Q(adarrieus maz T ,Bma,x)

. e + .ma:B
b — ¢-(35 + Bimaz) (2.20)
r.w.2(arctan (*%_1) + Bmaz)

pour une loi de pas sinusoidale d’amplitude A et de pulsation B on a f = A.sin(Bw.t+
@), donc Bar = A, Bmar = B.w.A et ainsi on obtient I’équation 2.21.

L c.(y%g + B.w.A)
r.w.2(arctan (ﬁ) + A)

(x5 + B.A)

(2.21)
r.2(arctan (ﬁ) + A)

Le tracé de cette formule pour différentes valeurs de amplitude A et de la pulsation
B est visible figure 2.8. le rapport ¢/r a été fixé a 0.1 dans ce cas. Pour une fréquence

de 1 on constate que l'augmentation de I'amplitude de variation de la fonction de pas
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FIGURE 2.8 — Influence de A, la fréquence et 'amplitude de variation d’une loi de pas
sinusoidale sur la fréquence réduite d’une turbine a axe transverse pour laquelle ¢/r = 1.
(A=0 : pas fixe)

permet de diminuer la fréquence réduite. Pour I'amplitude de 5 on obtient en effet une
fréquence réduite presque constante & 0.05 sur 'ensemble des A. Dans ce cas la les effets
du décrochage dynamique peuvent donc étre considérés comme négligeables. Lorsque 'on
augmente la fréquence le phénomeéne s’inverse. L’augmentation d’amplitude va de pair avec
I’augmentation de fréquence réduite. On passe ainsi d’une valeur moyenne de fréquence
réduite de 0.065 pour la turbine Darrieus, & 0.09 et 0.1 pour des amplitudes de 0.5 et
5 avec une fréquence de 2 ; et a 0.12 et 0.15 pour une fréquence de 3 pour les mémes
amplitude respectives. Ce changement est important, et passer d'une fréquence unitaire a
des harmoniques supérieurs induit donc d’entrer dans des régimes de décrochage dynamique
plus poussés. Pour toutes les fréquences 'influence de la variation d’amplitude converge
vers une valeur quasi constante rapidement. Ainsi pour une amplitude 0.5, la différence
entre pas fixe et variable est déja trés important, ce qui montre que la variation de pas, aussi
petite soit elle, induira un changement important dans les effets dynamiques. Cependant
on remarque également que la convergence est rapide. La valeur A = 5 correspond en effet
quasiment a la valeur convergée.

2.2 Reésultats expérimentaux

De maniére & comparer modéle et expérience, nous allons utiliser des résultats expéri-
mentaux de mesure d’effort instantané sur une turbine Darrieus a pales droites. Bien que
le modéle mis en oeuvre initialement, le modéle "Double Multiple Streamtube", ne soit
pas reconnu comme trés adapté & la simulation de ces efforts, cette comparaison reste le
meilleur moyen d’évaluer la validité d’'un modéle. En effet, le coefficient de performance gé-
néralement utilisé, ne donne que des informations globales, et I'ajout d’un nouveau modéle
de décrochage dynamique doit étre validé par une comparaison plus précises des phéno-
meénes mis en jeu. Si les efforts sont mieux simulés par ce nouveau modeéle de décrochage,
alors il sera plus adéquat a la modélisation des turbines de Darrieus.

Nous allons simplement décrire les cas expérimentaux utilisés dans la suite de ’étude.
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FIGURE 2.9 — Les différents domaines de fonctionnement d’un systéme Darrieus

Une description trés compléte des résultats expérimentaux disponibles et des phénoménes
observés peut étre trouvé dans [Amet 2009].

Deux cas expérimentaux distincts sont étudiés ici. Chacun permet d’évaluer les capa-
cités du modeéle & simuler un phénoméne physique particulier. En effet, Paraschivoiu [Pa-
raschivoiu 1983] a montré que les effets de masse ajoutée et les effets de sillage, appelés
effets secondaires, sont plus importants & haut rapport de vitesse périphérique (A = %),
compris entre 5 et 7. A l'inverse, c’est le décrochage dynamique, appelé effet primaire qui
devient prépondérant a bas A, comme illustré dans la figure 2.9. Deux séries de mesure dif-
férentes et effectuées indépendamment, vont nous permettre d’évaluer ces deux domaines
de fonctionnement.

Les données expérimentales utilisées sont des coefficients d’efforts normaux et tangen-

tiels & la trajectoire définis respectivement dans les équation 2.22 et 2.23.

Fn
Cy=+——"7—7 2.22
N 1p.clV2 (2:22)

Fr
Cr=—"-"— 2.23
r 1p.clV2 (2:23)

Cette décomposition est pratique et classique en aéro et hydrogénérateur, car elle sépare
Peffort utile tangentiel de l'effort parasite normal. On retrouve aisément les efforts et co-
efficients dans les différents repéres par transformation trigonométrique. Le repére de ces
études est présenté figure 2.10.
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Cas A ‘ Cas B
fluide air
vitesse infinie amont | 3.2 m/s | 6.4 m/s
nombre de pales 2 1
diameétre du rotor 0.61 m
envergure 0.61 m
corde 0.061 m
solidité totale o 0.2 0.1
section de pale NACAO0018
vitesse de rotation 300 rpm
rapport de vitesse périphérique A 3 1.5
reynolds de corde lié & la rotation 3,80.10*
Cp | -12.94% | -1.82%

TABLE 2.1 — Données expérimentales liées aux cas A et B
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FIGURE 2.10 — Repére utilisé et orientation des efforts pour les cas expérimentaux

2.2.1 Cas AetB

Les premiéres mesures, a basse vitesse de rotation, sont extraites de [Vittecoq and
Laneville 1982]. Deux cas expérimentaux sont précisés dans le tableau 2.1. La trés basse
vitesse de flux infini amont est obtenu par un systéme de traction.

La figure 2.11 regroupe les différents résultats utilisés. Fp est positif lorsque il est
orienté vers 'avant du profil et crée un couple moteur ; Fy est positif lorsqu’il est orienté
vers l'exterieur. On peut observer les fortes variations pour les efforts tangentiels du cas
B. Les lachers tourbillonnaires de décrochage, liés & un A faible sont a l'origine de cela. Le
profil est décroché pendant une grande partie du fonctionnement, et méme & ’aval. Pour le
cas A le pic d’effort tangentiel, suivi d’une brusque chute, puis d’une deuxiéme oscillation,
témoigne également d’un décrochage. Seul deux tourbillons ont probablement été lachés
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Cas C ‘ Cas D ‘ Cas E
fluide eau
vitesse infinie amont | 0.183 m/s ‘ 0.091 m/s ‘ 0.061 m/s
nombre de pales 2

diamétre du rotor 1.22 m
envergure 1.1m
corde 0.0914 m
solidité totale 0.15
section de pale NACA0012
vitesse de rotation 43 rpm = 0.75 rad/s
rapport de vitesse périphérique A 2.5 ‘ 5 ‘ 7.5
reynolds de corde lié & la rotation 4.10%

Cp| 772% | 3621% | -217%

TABLE 2.2 — Données expérimentales liées aux cas C, D et K

ici, d’ou les deux oscillations.

--- Cas A : 2 pales, A =3
——Cas B: 1pale, A\=1.5
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FIGURE 2.11 — Données expérimentales pour les cas A et B

2.22 CasC,DetE

Les deuxiémes mesures, pour lesquelles le TSR est plus élevé, sont issues de [Strickland
et al. 1979]. Les données sont regroupées dans le tableau 2.2. Les conditions ici sont & des
A plus élevés, plus proches de conditions de fonctionnement normal. Le profil utilisé est
plus fin, NACAO0012 au lieu de NACAO0018, et donc décrochera plus facilement.

Les données d’effort sont regroupées dans la figure 2.12. Pour le cas C ou le rapport
de vitesse périphérique est le plus faible on observe un décrochage a I’amont. Le cas pour
lequel A = 7.5 n’a pas de décrochage, et un pic d’efforts amont trés important, mais des
effort tangentiels trés faibles & ’aval dus & un ralentissement de flux trop important. Pour
A = 5 il n’y a pas de décrochage a I'amont et les valeurs d’efforts tangentiels restent
positives globalement & I'aval.
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---Cas C: TSR = 2.5
- CasD: TSR =5
——CasE: TSR =17.5
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FIGURE 2.12 — Données expérimentales pour les cas C, D et E

2.3 Approche préliminaire

La premiére approche pour I’étude des systémes Darrieus est de calculer les efforts
instantanés sur les pales en fonction de la position azimutale en utilisant des tables de
coefficients statiques de portance et trainée (disponibles en annexe B), sur la base de
I’angle d’attaque géométrique et de la vitesse locale vue par la pale. Cette approche que
I’on pourrait qualifier de modéle statique, est évidemment trés simpliste et surtout fausse
physiquement car on ne considére pas la vitesse induite. Elle n’est en aucun cas une mo-
délisation. Elle constitue cependant un bon angle d’approche pour qui n’est pas familier
de ces systémes, et elle va permettre de mettre en évidence simplement les phénoménes et
les besoins de modélisation pour la suite de 1’étude.

Les différents repéres utilisés sont présentés en figure 2.13.
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FIGURE 2.13 — Repére du modéle statique

Portance et trainée sont calculées grace aux coefficients par la formule 2.24.
_— 1

2
Ffluide—)pale =

§-p-spale-vr (C’l.ﬁ — Cd.ﬁ)

(2.24)
Pour comparaison avec les données expérimentales il faut projeter le vecteur des efforts
sur le repére lié a la pale, comme indiqué dans 1’équation 2.25.

—_— 1
Ffluide—male = 5-p'Spale-Ugo(Onw_l> + Cty_1>)

(2.25)
Les coefficients C; et Cy utilisés ont été obtenus dans le cadre de la campagne d’essai

de la turbine Darrieus que l'on utilise [Sheldahl and Klimas 1981], donnés en annexe B. Les
mémes conditions ont donc été obtenues. Les courbes de ces coefficients sont présentées
figure 2.14 et 2.15.
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FIGURE 2.14 — Coefficients de portance [Vittecoq and Laneville 1982, Sheldahl and Klimas
1981, Paraschivoiu 1998]
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FIGURE 2.15 — Coeflicients de trainée [Vittecoq and Laneville 1982, Sheldahl and Klimas
1981, Paraschivoiu 1998]

2.3.1 Cas AetB

Les résultats obtenus par le modéle statique sont présentés figure 2.16 pour le cas A et
2.17 pour le cas B, ainsi que les résultats expérimentaux.
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FI1GURE 2.17 — Cas B : 1 pales, A=1.5

On constate que dans les deux cas les efforts normaux sont qualitativement bien prédits.
Il existe cependant un pic d’effort peu avant 180°, le point le plus amont du systéme, pour
lequel le calcul prévoit un extremum trop faible : -10 contre -18 pour le cas A, et -4 contre
-11 pour le cas B. Pour I'effort tangentiel en revanche la prévision ne correspond en rien a
I’expérience.

Pour mieux comprendre ces différences on trace maintenant la courbe de ’angle d’inci-
dence géométrique au quart de corde en fonction de la position azimutale pour A=3 dans
la figure 2.18.
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FIGURE 2.18 — Incidence géométrique au quart de corde pour A=3

On constate que les positions amont et aval du systéme, & 180 et 0 degrés, sont celles
pour lequel 'angle d’incidence est maximal. Plus précisément on observe que cet angle
géométrique est maximum un peu au dela de 180 degrés et un peu avant 0 degrés, étant
donné que la sinusoide est écrasée. Cela se comprend grace au schéma 2.19, pour lequel on
s’est rapproché de la position 180 degrés. On constate ainsi que I’angle est en fait maximum
lorsque le flux relatif est perpendiculaire au vecteur vitesse de flux infini amont Voo , soit la
position centrale du schéma. Pour A = 3, 6 vaut alors 199,47°.

Qmazx

Omazx

FIGURE 2.19 — Angle d’incidence géométrique a proximité de sa valeur maximale
D’aprés la figure des coefficients aérodynamiques C; et Cy (figure 2.14), on constate
qu’une forte diminution de portance intervient peu avant 10°. Le tracé de ’angle d’incidence

géométrique pour A = 3, montre que cet angle est souvent dépassé. Les domaines pour
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lesquels il est dépassé est coloré dans la figure 2.20

incidence (°)

FIGURE 2.20 — Zones décrochées pour A = 3

Cela correspond sur la courbe des efforts 2.21 aux domaines colorés en rouge.
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FIGURE 2.21 — Cas A : 2 pales, A=3

On constate que pour les efforts normaux, le modéle est plus exact dans le domaine
accroché. D’autre part pour les efforts tangentiels, on observe que des pics sont présents au
angles de transition entre non décroché et décroché. Ces pics correspondent aux incidences
ol le rapport entre portance et trainée est le plus élevé, et ou I'incidence est maximale, ce
qui a pour effet de produire 'angle maximal entre flux incident et trajectoire, et donc de
donner la projection de portance sur la trajectoire la plus importante, comme illustré sur
la figure 2.22.
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FIGURE 2.22 — Projection des efforts sur le repére lié a la pale

La courbe des efforts tangentiels, lors du premier pic, est trés révélatrice. En effet on

observe qu’entre 0° et 50°, et entre 180° et 250° d’azimuth, 'effort calculé augmente alors
que l'effort mesuré reste faible. Cela correspond aux constatations qu’un hysteresis existe
lorsqu’un profil est mis en incidence : I’état n’est pas exactement le méme lors de la montée
et de la descente en incidence, mais il faut redescendre plus bas que 'angle de décrochage
statique pour retrouver un comportement accroché.
De méme entre 130° et 180°, et entre 290° et 330°d’azimuth, c’est-a-dire aprés le décrochage
statique, l'effort calculé chute rapidement, alors que 'effort mesuré continue d’augmenter.
C’est ce que I'on qualifie de "Lift Overshoot" [McCroskey 1981], phénomeéne constaté expé-
rimentalement, qui produit une augmentation de portance au deld de la portance statique
maximale. La courbe ci-dessus montre bien qu’il est possible de tirer partie de ce phéno-
méne pour produire davantage de couple et donc de puissance. Un modéle adapté a la
simulation de ce phénoméne devra étre choisi.

En observant encore les courbes des efforts on peut trouver une seconde faille & ce
modéle statique simple. En effet sur la figure 2.23 notamment on constate que les coefficients
d’efforts mesurés sont plus élevés pour la partie amont que pour la partie aval, ce qui n’est
pas le cas pour le modéle statique. Cela est logique, car une partie de I’énergie a été extraite
a 'amont du systéme. Un modéle prenant en compte ce phénomeéne devra donc étre mis
en place.
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FIGURE 2.23 — Cas B : 1 pales, A=1.5

2.3.2 CasC,DetE
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FIGURE 2.24 — Cas C : 2 pales, A=2.5

On constate dans la figure 2.24 ici que les méme comportements que dans les cas A
et B existent. Le décrochage dynamique permet le pic d’effort tangentiel que le modéle
statique est incapable de modéliser, et I'influence de 'amont sur ’aval n’est pas retrouvée.
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FIGURE 2.25 — Cas D : 2 pales, A=5

Comme illustré dans la figure 2.25, ce cas est celui pour lequel l'erreur est la plus
faible. Cela recoupe l'idée de Paraschivoiu |Paraschivoiu 1983| selon laquelle aux vitesses
de rotations intermédiaires, les phénoménes - instationnaires et sillage - jouent chacun
un réle mineur dans le comportement des turbines & axe transverse. Il y a cependant une
différence au moment du décrochage. En effet & A = 5, 'angle d’incidence local dépasse 11°,
ce qui est au-dela de l'incidence de décrochage du profil NACA0012 au Reynolds considéré,
et ce décrochage n’est pas observé sur les courbes expérimentales.
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FIGURE 2.26 — Cas E : 2 pales, A="7.5

Enfin le cas E illustré figure 2.26 met parfaitement en évidence la quasi-absence de
phénoméne instationnaires a A élevé. La partie amont, pour laquelle 6 est compris entre
90° et 270° est trés bien simulée, avec un léger déphasage. Paraschivoiu a avancé que ce
déphasage peut étre di & une erreur d’alignement des profils. Les expérimentateurs ont
rapporté une marge d’erreur de 1°, ordre de grandeur capable de causer ce déphasage. La
différence de vitesse entre amont et aval est cependant trés marquée.
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2.4 Conclusion

Les grandeurs d’étude ont été mises en place. Elles permettront d’une part d’étudier les
performances de la turbine par les efforts hydrodynamiques développés ; et d’autre part de
caractériser le plus précisément possible 1’état du fluide lors du fonctionnement (nombre
de Reynolds, fréquence réduite etc...). Il a également été nécessaire de décrire et d’analyser
précisément les mesures expérimentales, celles-ci servant ensuite dans toute la suite du do-
cument. Une premiére approche a permis d’accompagner le lecteur dans la découverte des
phénomeénes mis en jeu. La cinématique particuliére est en effet parfois difficile & appré-
hender, d’autant plus si le calage est variable, c’est pourquoi une approche quasi-statique
a été employée. Elle a permis de mettre en évidence deux phénomeénes primordiaux, et qui
posent encore probléme pour obtenir des modélisation précises : I'influence du sillage sur
les efforts d’une part ; les effets instationnaires et le décrochage dynamique particuliére-
ment d’autre part. Ce deuxiéme phénoméne va maintenant étre étudié plus en détail dans
le chapitre 3.

Il est intéressant de noter que malgré sa simplicité, le modéle statique est capable de four-
nir des résultats acceptables pour un dimensionnement sous certaines conditions. Lorsque
A est suffisamment élevé (supérieur a 3), et lorsque la solidité n’est pas trop importante
(pour limiter les effets du sillage), cette approche permet de retrouver les valeurs d’effort
maximales de maniére relativement précises. Il constitue donc une toute premiére approche
acceptable pour le dimensionnement. Les performances ne peuvent cependant pas étre pré-
vues avec une précision suffisante.
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Chapitre 3

Etude et modélisation des effets
instationnaires sur les efforts
hydrodynamiques
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L’objet de cette partie est double. Dans un premier temps il s’agit de comprendre les
différents phénoménes et méthodes d’étude impliqués dans I’étude des efforts hydrodyna-
miques instationnaires sur un profil. Puis dans le but d’adapter ces modéles a la simulation
de type énergétique des turbines & axe transverse nous allons développer des modéles sur
un cas de tangage simple. Cette partie trouve son application exclusivement dans le dé-
veloppement du modéle énergétique au chapitre suivant, et non dans une comparaison
exhaustive de toutes les méthodes de modélisation existantes.

3.1 Effets instationnaires : généralités

Lorsqu’un profil d’aile est mis en mouvement instationnaire dans un fluide, c’est a
dire lorsque le torseur cinématique qui lui est associé varie dans le temps, les efforts hy-
drodynamiques différent de ceux que l'on pourrait obtenir si celui-ci avait un mouvement
stationnaire. Pour les turbines & axe transverse, l'incidence varie cycliquement, deux fois
par révolution, de 0° & une incidence maximale variable, qui peut étre au dela du décro-
chage statique. Cela donne & la prédiction des phénoménes instationnaires un caractére
prédominant dans ’étude des systémes & axe transverse, davantage que pour les systémes
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FIGURE 3.1 — Décomposition de I’écoulement autour d’un profil en terme circulatoire et
non circulatoire

a axe horizontal par exemple. Ces effets doivent étre pris en compte dans la modélisation,
I'optimisation devant étre faite selon les efforts instationnaires.

De maniére générale, deux classes d’effets dynamiques existent :

— Les effets liés au déplacement du profil dans le fluide, prédominant dans le cas non

décroché.

— Les effets liés aux écoulements décrochés.

Ces deux effets sont successifs, puisque 'un apparait a la suite de I'autre. Les effets non
décrochés sont relativement bien étudiés, et peuvent avoir une solution analytique simple.
Lorsque le régime décroché est atteint un mode d’instationnarité naturelle (Von Karman)
existe et interagit avec le mode d’instationnarité que le mouvement du profil impose, et
qui a conduit au décrochage, ce qui rend sont étude trés complexe. Un ouvrage traitant de
ce theéme faisant autorité est |Cebeci 2005].

Plusieurs modéle vont étre décrits puis appliqués d’abord dans un cas simple, puis
dans le cas plus complexe des récupérateurs & axe transverse. Le cas simple considéré est
le cas du tangage autour du quart de corde, qui est la cinématique de base pour étudier
les phénoménes instationnaires.

3.1.1 Ecoulement accroché
Description des phénoménes

Les phénoménes instationnaires en écoulement accroché se décomposent en effets circu-
latoires et non circulatoires comme illustré dans la figure 3.1. La circulation est la compo-
sante de rotation du fluide autour du profil qui assure que la condition de Kutta-Joukowski
- un point de stagnation au bord de fuite du profil - soit respectée.

Les effets non circulatoires sont traités par un terme dit de "masse ajoutée". Cela cor-
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FIGURE 3.2 — Scématisation d’un changement de quantité de circulation autour d’un profil
dii & une augmentation d’angle d’attaque, et influence sur le sillage

respond & l'influence du déplacement du profil sur le fluide, qui est accéléré et crée donc
des efforts. Les effets circulatoires correspondent au changement de circulation autour du
profil, par 'influence de la vorticité du sillage et par le déplacement du profil. Lorsque
I’écoulement est stationnaire, aucun tourbillon n’est produit dans le sillage. Lorsque par
exemple un changement d’angle d’attaque intervient, la circulation autour du profil doit
changer pour maintenir la condition de Kutta-Joukowski. Pour que la circulation totale
soit conservée - théoréme de Kelvin - un tourbillon dont la circulation est opposée doit étre
produit et convecté comme illustré dans la figure 3.2).

Ce changement dans le sillage provoque un "normalwash", une déflexion du flux normale
au flux non perturbé, selon la loi de Biot et Savart, qui réduit 'angle d’attaque effectif
et donc les efforts aérodynamiques [Kundu and Cohen 2007| lorsque le changement d’inci-
dence est positif. Lorsque ce tourbillon est convecté a I’écart du profil, la déflexion du flux
diminue jusqu’a s’annuler. Le comportement quasi-statique est alors retrouvé. De maniére
générale, la réponse du flux & un changement de position d’un profil résultera en un retard
des efforts dynamiques sur les efforts statiques, qui résulte en un hystérésis trés caracté-
ristique entre la montée et la descente dans le cas du tangage pur. Ce retard se quantifie
par les fonctions de Wagner et de Kiissner |[Leishman 2002|. Cela est détaillé dans la partie
suivante.

Méthodes d’étude

La prévision des efforts instationnaires en régime accroché est un théme ancien de ’aéro-
dynamique. Prandtl [Prandtl 1922| peut étre considéré comme pionnier dans ce domaine.
Il a traité le cas d’un profil d’aile oscillant dans un flux incompressible et irrotationnel
en négligeant les effets de viscosité, par la résolution de ’équation de Laplace. Le théo-
réme de Kelvin, s’énoncant "Dans un flux non visqueux, barotrope a forces conservatives,
la circulation autour d’une courbe fermée convectée dans le flux reste constante dans le
temps" permet alors d’étudier des oscillations de profil de faible amplitude en considérant
les changements de circulation, et donc les lachers tourbillonaires dans le sillage. Birn-
baum [Birnbaum 1923] résolut ensuite ce probléme en utilisant une décomposition en série
de I'équation intégrale de la distribution tourbillonaire. Il mit en avant le premier la fré-
quence réduite : k = %7 parameétre de similitude essentiel en écoulement instationnaire.
Cela peut étre compris qualitativement. Pendant une oscillation, un tourbillon crée au bord
de fuite parcourt la distance ¥ = 2”% Ainsi la fréquence réduite permet de comparer la
période spatiale des tourbillons avec la corde, et de retrouver des comportements similaires.
Wagner a mis en place une fonction indicielle pour la réponse instationnaire d’un profil
mince [Wagner 1925]. Puis Theodorsen a développé une fonction de réponse fréquentielle
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pour la portance et le moment, avec la possibilité d’y ajouter un volet de bord de fuite
[Theodorsen 1935]. Cicala |[Cicala 1934] a développé une formulation similaire basée sur un
potentiel d’accélération. Von Karman a analysé le phénomeéne de succion instationnaire de
bord d’attaque pour un profil mince [Karman and von Burgers 1934|. Ses équations ont
ensuite été exploitées par Garrick pour obtenir la trainée d’un profil oscillant avec un volet
de bord de fuite [Garrick and Center 1937]. L’'un des résultats fondamentaux du dévelop-
pement de Garrick est qu’il est possible de créer une force propulsive avec une cinématique
de battement d’aile. Isaacs a dérivé la formulation de Theodorsen pour l'adapter & des
vitesses de flux variables, de maniére a pouvoir 'adapter aux rotors d’hélicoptéres [Isaacs
1946], puis Greenberg a proposé une approximation de cette relation |[Greenberg and for
Aeronautics 1947]. Loewy a étendu la formulation de Theodorsen pour l'adapter au cas
d’un hélicoptére en vol stationnaire, en analysant les couches de sillage se déplagant sous
les pales [Loewy 1957|. Ces publications forment la base de la future théorie des profils
minces.

Dans le méme temps les formulations dans le domaine temporel sont apparues. Garrick
a pu montrer que les fonctions de Theodorsen et de Wagner formaient une paire par la
transformée de Fourier [Garrick 1938]. R.T. Jones a développé des approximations dans
le domaine temporel des fonctions de Wagner et Theodorsen |Jones 1938|, qu’il a ensuite
formulée dans le domaine de Laplace pour mener des études de stabilité [Jones 1940]. Ces
relations ont ensuite été utilisées par Sears pour étudier plusieurs cas concrets comme la
réponse a une rafale [Sears 1940]. W.P. Jones fut le premier & proposer une formulation
exacte dans le domaine de Laplace des fonctions de Wagner et Theodorsen, en utilisant
les fonctions de Bessel K et Kj [Jones 1945|. Edwards et al. furent les premiers & propo-
ser une étude compléte dans le domaine temporel pour les écoulements incompressibles et
compressibles, retrouvant les résultats de W.P. Jones avec un développement plus solide
|[Edwards et al. 1977a;b]. Vepa |[Vepa 1976] et Dowell [Dowell 1980] développérent des mé-
thode formelles de transformation des équations du domaine fréquentiel en modéles finis,
basées sur les approximants de Padé. Dinyavari s’est alors appuyé sur ces formulations
pour transformer la théorie établie par Loewy en représentation d’état, qu’il a utilisé pour
résoudre des problémes liés a I'aéroélasticité pour les rotors [Dinyavari and Friedmann
1984]. Plus tard Dowell a obtenu des modeéles finis dans le domaine temporel & partir de la
décomposition en valeurs propres des équations d’écoulement potentiel discrétisées [Dowell
1996|. Peters et al. a proposé un modéle fini basé a la fois sur les modeéles de vorticité et
de potentiel d’accélération, en proposant une réduction modale par résolution analytique
des modes propres [Peters et al. 1995, Peters and Nelson 2000].

Pendant les années 1960 les ressources informatiques devinrent suffisantes pour ré-
soudre d’importants systémes linéaires en un temps raisonnable. Cela marqua le début des
"panel codes" développés initialement par Hess et Smith [Hess and Smith 1966| en sta-
tionnaire, puis par Giesing |Giesing 1968| en instationnaire. Ce modéle prend en compte
un nombre fini de sources de vorticité en écoulement non visqueux et incompressible, et
modélise ainsi des formes géométriques quelconques. Le réle de la viscosité fut également
pris en compte par le développement de solution en différence finies des flux de couche
limite incompressible [Cebeci 1999]. Des méthodes d’interaction "viscous-inviscid" furent
développées, permettant de modéliser les phases de séparation sur un profil.

Finalement la résolution des équations de Navier-Stokes moyennées en Reynolds (RANS)
devint possible dans un temps raisonnable dans les années 1980.
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3.1.2 Ecoulement décroché
Description des phénoménes

Le décrochage dynamique se définit par les phénoménes se produisant dans le flux au-
tour d’une surface portante lorsque ces mouvements 'aménent a dépasser ’angle d’attaque
aérodynamique de décrochage statique [McCroskey 1981]. Les phénoménes mis en jeu sont
alors trés différents de ceux que I'on peut observer dans le cas statique, comme illustré fig.
3.3). On constate ainsi expérimentalement que les efforts peuvent étre multipliés par 3 et
les moments par 5 par rapport au cas statique [Mcalister and Mccroskey 1978| [Noll and
Ham 1982|. Cela peut étre néfaste structurellement, mais certaines applications comme le
vol battu tire parti de ce phénoméne pour augmenter la portance ou la finesse |[Dickinson
et al. 1999, Dickinson 2001], ou pour favoriser le réattachement [Tuncer and Platzer 2000,
Lai et al. 2002]. Dans notre cas, par un controle de 'angle d’attaque des pales, nous avons la
possibilité de I’éviter, ou du moins de limiter ses conséquences les plus génantes. Nous pou-
vons méme envisager d’utiliser I'augmentation de portance qui I’accompagne, plus connu
sous le nom de "lift overshoot", pour augmenter les performances.

Dans le cas du tangage, lorsque 'angle d’attaque du profil atteint un certain angle,
qui varie en fonction de nombreuses conditions décrites par la suite, une structure tour-
billonnaire trés énergétique se développe dans la région de bord d’attaque pour les profils
minces (épaisseur < 12%). Pour les profils plus épais, le tourbillon se forme d’abord au
bord de fuite, puis évolue progressivement vers le bord d’attaque, ol il atteint sa taille
maximale. Dans les deux cas la croissance de cette structure provoque des perturbations
dans le champ de pression et la couche limite sur 'extrados. Lorsque ce tourbillon atteint
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sa taille maximale, il est convecté le long du profil et 1aché dans le sillage. Durant le temps
ol le vortex traverse I'extrados la portance et la trainée augmentent, alors que le moment
chute violemment du fait du déplacement du centre de pression & I'arriére du profil. Cette
brusque variation du moment est trés caractéristique du décrochage dynamique et est la
raison pour laquelle ce phénomeéne a été étudié longuement. En effet, un changement aussi
rapide de sens de couple, passant quasi instantanément d’un couple positif, ‘'nose-up’ a un
couple négatif 'nose-down’ crée des instabilités d’interaction fluide-structure en rotation le
long de I'axe d’envergure, connues sous le nom de flottement ou flutter. Aprés le passage
du tourbillon le long de 'extrados, celui-ci est laché dans le sillage et laisse la place & un
écoulement totalement décollé. Cela s’accompagne d’une brusque chute de portance, un
retour du moment a une valeur plus proche de zéro, et une augmentation importante de
trainée. Pour retrouver un état accroché d’écoulement, ’angle d’incidence doit revenir a
un angle suffisamment faible. Dans le cas d’oscillations sinusoidales rapides, cet angle est
inférieur & 'angle de décrochage statique. Cela témoigne encore une fois du phénoméne
de retard associé avec les mouvements d’un profil d’aile. Le rattachement d’un écoulement
sur I'extrados d’un profil se fait progressivement, de ’avant vers l'arriére. D’une certaine
maniére 1’état accroché se convecte le long de la corde, ce qui induit un certain retard.
De nombreux paramétres jouent un réle dans le comportement d’un profil en décrochage
dynamique. Deux sources principales discutent de ces paramétres et de leur influence pour
un mouvement de tangage, [McCroskey 1981] et [Szydlowski 2004].

* En tant que lieu de formation du tourbillon de décrochage, la forme du bord d’at-
taque est prépondérante dans la dynamique de déclenchement des recirculations. Plus
généralement 'épaisseur du profil va déplacer la formation du tourbillon de décro-
chage le long de la corde. Les profils dont 1’épaisseur est faible vont développer trés
vite un gradient de pression adverse trés fort dans les premiers pourcents de corde,
menant & un décrochage abrupte. Cet effet se distingue surtout pour des régimes de
décrochage léger, de quelques degrés au-dessus du décrochage statique. Lorsque le
décrochage est total et que le tourbillon de décrochage a été pleinement convecté, les
caractéristiques des différents profils redeviennent relativement proches.

* La fréquence réduite k = 2U.Jv};’ paramétre de similitude classique dans I’étude des

phénomeénes instationnaires sur des profils d’aile. Birnbaum |Birnbaum 1923| I’a mis
en avant le premier. Il peut étre compris qualitativement : pendant une oscillation, un
tourbillon créé au bord de fuite parcourt la distance “?“ = 2“% Ainsi la fréquence
réduite permet de comparer la période spatiale des tourbillons avec la corde, et de
retrouver des comportements similaires fréquentiellement. Pour des décrochages léger
ce paramétre interagit fortement avec d’autres variables comme la forme du profil.
McCroskey [McCroskey 1981] a mesuré une augmentation d’hystérésis pour le profil
Vertol VR7 avec 'augmentation de fréquence réduite, et une diminution d’hystérésis
pour le NACA0012. En décrochage plus profond l'influence de la fréquence réduite
semble plus précise. Il a été conclu que le phénoméne de convection du vortex de
décrochage apparaisse pour k > 0.05. Puis & mesure que la fréquence réduite aug-
mente 'intensité et donc 'influence du tourbillon augmente, jusqu’a k > 0.15, valeur
a partir de laquelle la puissance du tourbillon devient indépendante de la fréquence
réduite.

* Les valeurs angulaires a laquelle le profil est amené sont évidemment de premiére
importance. L.’angle maximal atteint conditionne si le décrochage est atteint, et si
celui-ci est 1éger, donnant un faible hystérésis, ou profond, donnant un large hysté-
résis. Une étude systématique de 'influence de I'amplitude et de ’angle moyen n’a
amené aucune conclusion définitive, ces deux paramétres étant trop liés a 'incidence
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maximale lors d’un mouvement sinusoidal.

* Le nombre de Reynolds enfin n’a pas pu étre suffisamment étudié pour connaitre
réellement son réle. Dans le cas statique, 'augmentation du nombre de Reynolds
permet de faire transiter la couche limite d’un état laminaire & un état turbulent,
ce qui augmente son énergie et lui permet de rester accrochée a des incidences plus
fortes. L’augmentation du nombre de Reynolds aura donc pour effet de retarder le
décrochage dynamique. Il n’existe pas d’autres informations & I’heure actuelle.

Meéthodes d’étude

Contrairement au cas décroché, le décrochage dynamique n’est pas décrit analytique-
ment du fait de la complexité des phénoménes mis en jeu, la séparation du flux, 'influence
du comportement de la couche limite, le couplage des différents modes mis en jeu. Méme
pour les simulations CFD ce processus reste trés difficile & prédire de maniére précise. C’est
pourtant un théme essentiel en aérodynamique, puisqu’il touche a la manceuvrabilité des
avions, aux rotors d’hélicoptéres, aux turbines et aux éoliennes. C’est pourquoi beaucoup
de modéles empiriques ou semi-empiriques ont été mis en place avant ’avénement de la
CFD de maniére & disposer d’'un moyen de calculer les efforts rencontrés pendant le décro-
chage des surface portantes.

Historiquement les premiéres études consistaient & relier la vitesse d’'un aéronef a son
comportement en instabilité de tangage ou flottement & haute incidence, en utilisant des
données expérimentales [Halfman et al. 1951]. Carta [Carta 1967] et Bielawa [Bielawa 1975]
ont développé le modéle UTRC, (United Technologies Research Center), qui fait appel a
une grande quantité de données expérimentales, réduites en fonction d’un certain nombre
de paramétres pour simuler ce décrochage. Gormont [Gormont 1973] a développé la mé-
thode Gamma. L’angle d’attaque géométrique est modifié en un angle de référence, par la
fonction gamma dépendant de la racine de la fréquence réduite. Cet angle est alors utilisé
pour obtenir les coefficients aérodynamiques a partir des tables statiques. Cette méthode a
été adaptée & de nombreuses reprises aux exigences des turbines a axe transverse [Strickland
et al. 1979, Berg 1983|. La précision qualitative est bonne, mais dans le cas de décrochage
léger le modeéle donne d’assez mauvais résultats. Gangwani |Gangwani 1983| a développé
une méthode "synthesized airfoil method". Elle fait appel & des méthodes potentielles de
réponse indicielle en écoulement accroché, puis & un certain nombre d’équations empiriques
pour simuler le décrochage. La précision est bonne au prix d’équations complexes et d’un
grand nombre de coefficients empiriques. Johnson [Johnson 1970] a développé le modéle
MIT (Massachusetts Institute of Technology). Il utilise aussi la racine de la fréquence ré-
duite, mais utilise la théorie de Theodorsen pour le réattachement : Aprés avoir atteint
sa valeur maximum, chaque coefficient regagne sa valeur statique par décroissance expo-
nentielle. Cette methode a été améliorée par Noll et Ham [Noll and Ham 1983], qui y ont
incoporé la méthode de modification d’angle géométrique de Gormont. La corrélation est
bonne dans ce cas, et ce modéle semble étre le plus usité pour I’étude des systémes a axe
transverse. Leishman et Beddoes |Leishman and Beddoes June 1986] ont développé une
méthode basée sur 4 modules distincts. Un module en flux accroché basé sur la réponse
indicielle grace & une intégrale de Duhamel, un modéle en flux détaché, un modéle de dé-
clenchement de décrochage dynamique, un modéle de prise en compte de convection du
tourbillon de bord d’attaque. La corrélation entre expérience et modéle est bonne, et le
nombre de coefficients empiriques ainsi que la complexité des équations semblent modé-
rés. Tran et Petot [Tran and Petot 1981 ont développé une méthode étendant la théorie
potentielle aux fortes incidences, en utilisant le principe de linéarisation aux faibles ampli-
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tudes. Une équation différentielle du premier ordre est utilisé pour le flux accroché, et une
équation du second ordre est utilisée en écoulement décroché. Cette méthode a été com-
plétée par Petot [Petot 1989] pour la prise en compte du pilonnement et du cavalement.
Le faible nombre de paramétres empiriques et le coté analytiquement simple des équations
différentielles est particuliérement intéressant.

Des modéles théoriques ont été mis en place également. Aprés la modélisation poten-
tielle des lachers tourbillonnaires dans le sillage d’un cylindre, Ham [Ham et al. 1968] a
proposé un modéle potentiel ot le tourbillon de décrochage était modélisé par la génération
d’une série de vortex au bord d’attaque, qui en interagissant les uns avec les autres pro-
voquait un comportement semblable & celui rencontré expérimentalement. Une méthode
dite zonale a ensuite été développée, qui est hybride visqueuse /non-visqueuse. Chaque zone
de comportement différent - visqueuse, non visqueuse, zone de transition, sont modélisées
séparément et interagissent entre elles dans un processus itératif. Crimi et al. [Crimi and
Reeves 1972] a par exemple utilisé une formulation en couche limite avec un modéle de
viscosité turbulente en régime accroché, et la zone décrochée par un modéle tourbillonnaire.

Les modélisations CFD enfin permettent une simulation plus précise des phénomeénes
mis en jeu. Les premiéres simulations de décrochage instationnaire par résolution de équa-
tions de Navier Stokes moyennées eurent lieu a la fin des années 1970 [Sugavanam and Wu
1980, Shamroth and Gibeling 1979]. L’un des verrous les plus important reste la modélisa-
tion de la turbulence liée au décrochage dynamique. Une analyse des progrés récents dans
le calcul du décrochage dynamique en CFD dans un contexte d’intéraction fluide-structure
a été produit par [Haase et al. 2003|, comparant différentes approches CFD avec des ré-
sultats expérimentaux. Les modéles URANS a deux équations ne sont généralement pas
adaptées & ce genre de phénoméne. Le modéle kwSST introduisant un limiteur de visco-
sité turbulente a été appliqué & des profils oscillants et montre des améliorations certaines
[Benyahia et al. 2003]. Les modeéles DES ont encore amélioré cette prédiction, notamment
grace a l'utilisation du modele de turbulence de Spalart-Allmaras [Spalart 2009]. Le modéle
LES et DNS fournissent des bonnes simulations, mais restent limitées aux bas Reynolds
de par la nécessité de mettre en place une grille de calcul trop fine en proche paroi pour
des Reynolds supérieurs & 10* a I’heure actuelle.

3.1.3 Cinématiques particuliéres

Le cas du tangage simple est un cas classique utilisé pour caractériser I'influence des
différents paramétres sur les phénoménes instationnaires, et la validité des modéles. Ce-
pendant dans le cas des turbines Darrieus la cinématique est différente, plus complexe.
Le mouvement de pilonnement a été étudié lui aussi, puisque le mouvement de haut en
bas d’un profil dans un flux horizontal résulte en une mise en incidence de ce profil. On
a découvert qu’a incidence géométrique équivalente le pilonnement décrochait plus tot
[Tyler et al. 1992], ce qui a été attribué au fait que le mouvement de tangage et donc
de rotation du bord d’attaque affaiblit le gradient de pression adverse qui s’y développe.
Carta [Carta 1979] a observé que en régime non décroché, 'augmentation de la fréquence
réduite k£ induit une augmentation d’hystérésis plus importante en pilonnement qu’en tan-
gage pour des variations d’incidence identiques. A l'inverse, lorsque 'on entre dans un
décrochage pour des amplitudes faibles ’expérience a montré que le tangage induit d’im-
portantes variations d’effort dues au décrochage dynamique, que ’on ne retrouve pas pour
le pilonnement, comme si le décrochage dynamique s’atténuait pour les cinématiques de
pilonnement. Pour les amplitudes importantes et les décrochages profond cependant le
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pilonnement exhibe les plus fortes variations et hystérésis sur les efforts. L’effort normal
notamment exhibe une pente beaucoup plus raide lors de la montée en incidence pour des
grandes amplitudes. L’étude fréquentielle du comportement en régime décroché a montré
que le pilonnement n’a quasimment pas de cohérence de phase du fait de ’absence de
propagation de structures cohérentes dans le sillage, contrairement au tangage qui montre
une forte cohérence de phase.

Fukushima |[Fukushima and Dadone 1977] a également constaté des dépression moins forte
pour le tangage au bord d’attaque et au bord de fuite. Il a également constaté que le
développement du décrochage le long du premier tiers de la corde est plus rapide pour
les mouvements de pilonnement. Un phénoméne de décrochage secondaire a également été
observé pour le pilonnement, consistant en la propagation d’une onde de dépression aprés
la formation du tourbillon de décrochage, sur les premiers 10% de corde. Les retards de
décrochage ont semblé étre plus importants pour le pilonnement, amenant un décalage des
courbes vers les valeurs d’incidences supérieures. Cependant des comportements identiques
ont été constaté pour la dépendance a la fréquence et aux angles moyens, et pour le recou-
vrement du décrochage. Cet auteur a conclu qu’il n’était pas nécessaire que les modéles de
décrochage dynamique de I’époque s’attache & modéliser le pilonnement spécifiquement.
Soltani [Soltani et al. 2009]| a constaté pour sa part que la fréquence jouait un role im-
portant, une augmentation de fréquence provoquant un élargissement d’hystérésis pour
le tangage, et une diminution de fréquence provoquant un élargissement de 1’hystérésis
pour le pilonnement. Il a également constaté un retard au décrochage augmentant avec la
fréquence réduite pour le tangage, alors que pour le pilonnement le retard au décrochage
est insensible & ce paramétre. Ce méme auteur a étudié I'influence du pilonnement sur
la transition de couche limite [Soltani and Rasi 2010]. Il a constaté que les variations de
localisation du point de transition changent en fonction de la fréquence réduite, et créent
un hystérésis dans cette localisation.

Maresca [Maresca et al. 1981] a mis en évidence expérimentalement l’existence de lachers
tourbillonnaires d’un profil en incidence soumis & un mouvement oscillatoire dans le sens du
flux. Il a montré que les effets instationnaires permettaient d’éliminer le décrochage pour
ce type de mouvements, méme avec une incidence beaucoup plus élevée que l'incidence de
décrochage. Ce type de mouvement est proche du mouvement des pales d’une turbine a
axe transverse au moment des transitions amont /aval

De nombreuses études [Tupper 1983, [Allaire 1984], [Jumper et al. 1987] se sont intéressées
aux mouvements de tangage & vitesse de rotation constante, et montré que les résultats
sont similaires aux mouvements sinusoidaux.

3.1.4 Observation de résultats expérimentaux

Pour illustrer les descriptions précédentes et & disposer de résultats de comparaison
aux différentes méthodes mises en place par la suite, nous allons utiliser ici les mesures
d’effort effectuées par Mc Croskey dans le cas de mise en incidence sinusoidale simple
(tangage) [McCroskey 1981].

Le modéle utilisé pour cette campagne expérimentale était un profil NACA0012 dont la
corde mesurait 0,61m et 'envergure 2,13m, s’étendant sur toute la largeur de la veine
d’essai. Le profil était modifié pour obtenir d’autres sections en ajoutant des coques & une
structure centrale. L’oscillation en tangage était obtenu par un systéme bielle manivelle.
L’amplitude était modifiée en changeant la position radiale sur la bielle, I’angle moyen en
changeant la longueur de bielle. 26 jauges de pression différentielles étaient réparties le long
de la corde. Les phénoméne de transition, recirculation, décollement et recollement ont été
étudiés grace a 6 fils chauds répartis le long de 'extrados. Enfin un tube de Pitot était
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Frame | 10218 10221 10222

fluide air a 20°
nombre de Mach 0.301
nombre de Reynolds 3,90.106
cinématique sinusoidale
angle moyen 5°
amplitude 10°
fréquence d’oscillation | 0.53 Hz | 5.36 Hz | 10.72 Hz
fréquence réduite | 0.0098 | 0.0998 0.1993
section de pale NACA0012
corde 0.61 m
axe de rotation quart de corde

TABLE 3.1 — Conditions expérimentales dans le cas sans décrochage

utilisé en aval du modéle de maniére a déterminer la trainée statique, & mettre en relation
avec la trainée de pression. L’incidence instantanée était mesurée par un potentiométre
relié au tube d’extension de la structure interne du modéle.

Trois régimes de fonctionnement sont utilisés pour notre étude. L’un pour lequel I'incidence
de décrochage n’est pas atteinte, un deuxiéme pour lequel le décrochage est profond, et
un dernier pour lequel le décrochage est trés léger, atteint puis immédiatement quitté, cas
intéressant dans le cadre des turbines & axe transverse. Dans tous les cas le paramétre
variable est la fréquence réduite.

Ecoulements accrochés

Le premier type de mesures d’effort instationnaire est un cycle sinusoidal pour lequel
I'incidence varie entre 0° et 10°. Les mesures statiques menées pendant la méme campagne
expérimental montre que le décrochage statique est obtenu pour une incidence de 13°. Le
profil reste donc toujours en régime accroché. Les conditions expérimentales sont présen-
tées dans le tableau 3.1. Les résultats expérimentaux d’efforts instationnaires sont résumés
sur la figure 3.4.
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F1GURE 3.4 — Effets dynamiques sur les coefficients aérodynamiques en régime non décroché

On constate que le coefficient de portance change assez peu, mais que le coefficient de
trainée peut varier d’un facteur 2 et méme prendre des valeurs négatives ce qui est assez
étonnant.

Pour la portance on remarque que la tendance générale est une diminution de la pente
de la droite lors de la montée, et une augmentation lors de la descente. Cela correspond
a un retard d’établissement du flux autour du profil. Ce retard résulte en un coefficient
correspondant a 1’état quelques instants avant, et donc plus élevé lors de la descente et
plus faible lors de la montée. La largeur d’hystérésis n’est pas une fonction monotone de
la fréquence réduite. En effet le cas 10221 pour lequel la fréquence réduite vaut 0.1 a
le plus important hystérésis, et une augmentation de la fréquence de rotation résulte en
un rétrécissement de la largeur d’hystérésis. Cette inversion de tendance a été également
retrouvée lors d’autres expériences a vitesse de rotation constante [Jumper et al. 1987].

Pour la trainée, les valeurs sont supérieures lors de la montée que lors de la descente.
Cela ne correspond donc pas & un retard, mais plutot & un phénoméne de masse ajoutée.
Le profil devant déplacer du fluide pour se mouvoir, un phénoméne lié & son accélération
et donc a 'accélération du fluide environnant doit apparaitre et influer sur cette trainée.
L’hystérésis est important, et s’élargit avec ’augmentation de fréquence réduite.

Ecoulements décrochés

La deuxiéme série de résultats expérimentaux choisie concerne une variation d’incidence
entre 5° et 25°. Le décrochage est donc ici relativement profond, et suivi d’un raccrochage
complet lors de la diminution d’incidence, le type de phénoméne que l'on retrouve avec
les turbines a axe transverse. Le cas expérimental idéal serait une variation d’incidence
allant au dela du décrochage et enchainant ensuite avec un décrochage dans les valeurs
négatives, de maniére & étudier l'influence du retournement sur la dissipation du tourbillon
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Frame 9210 9213 9214 9217

fluide air a 20°
nombre de Mach 0.301
nombre de Reynolds 3,5.100
cinématique sinusoidale
angle moyen 15°
amplitude 20°
fréquence d’oscillation | 0.53 Hz | 1.31 Hz | 2.62 Hz | 5.24 Hz
fréquence réduite | 0.0098 | 0.0243 | 0.0489 | 0.0983
section de pale NACA0012
corde 0.61 m
axe de rotation quart de corde

TABLE 3.2 — Conditions expérimentales du cas de décrochage profond

de décochage, mais ce type d’essai n’était pas disponible. Les conditions expérimentales
sont présentées dans le tableau 3.2. Les résultats expérimentaux sont regroupés dans la
figure 3.5.
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F1GURE 3.5 — Effets dynamiques sur les coefficients aérodynamiques en régime décroché

On peut observer sur les courbes d’effort le retard au décrochage présenté précédem-
ment. La portance maximale est successivement obtenue & o = 14.3°, 14.7°, 17.5° et 19.8°,
pour les fréquences réduites respectives 0.01, 0.024, 0.049 et 0.098, et des coefficients de
portance respectifs de 1.42, 1.52, 1.71 et 2.08. De méme avec 'augmentation de la vitesse
d’oscillation le retour & un comportement accroché intervient de plus en plus tard ; pour
la fréquence réduite de 0.098 ce raccrochage intervient a la valeur basse de 'oscillation,
juste avant la remontée en incidence. La vitesse d’oscillation a donc un réle beaucoup plus
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Frame 7108 7110 7111

fluide air a 20°
nombre de Mach 0.301
nombre de Reynolds 3,90.106
cinématique sinusoidale
angle moyen 8°
amplitude 16°
fréquence d’oscillation | 1.35 Hz | 5.40 Hz | 10.80 Hz
fréquence réduite | 0.025 0.0997 0.1992
section de pale NACA0012
corde 0.61 m
axe de rotation quart de corde

TABLE 3.3 — Conditions expérimentales du cas de décrochage léger

marqué et défini qu’en régime accroché. Pour la trainée l'effet est similaire. L’hystérésis
lié & la masse ajoutée se retrouve lorsque le profil est encore dans un régime accroché.
L’augmentation de la fréquence réduite induit un retard au décrochage encore une fois en
repoussant 'incidence & laquelle la trainé augmente brutalement. Puis le pic d’incidence
augmente lui aussi avec la fréquence réduite atteignant successivement 0.43, 0.45, 0.53 et
0.67. On peut noter que les pics de trainée interviennent trés rapidement apreés les pics de
portance. Il semble que ces deux phénoménes soient indissociables ce qui signifierait qu’il
ne serait pas possible de tirer partie du phénoméne de "lift overshoot".

On observe enfin le phénoméne de décrochage secondaire pour le cas 9217 lié & un second
lacher tourbillonnaire, sous la forme d’un deuxiéme pic de portance et de trainée avant que
I'incidence de commence & diminuer.

Ecoulements en décrochage léger

Un autre cas est considéré, pour lequel un décrochage trés léger intervient. Les condi-
tions expérimentales sont présentées dans le tableau 3.3. Dans ce cas le décrochage statique
de 13° est atteint, puis I'incidence est immédiatement réduite. Ce type de décrochage est
connu comme trés sensible aux paramétres de fréquence réduite, de type de profil, d’inci-
dence maximale etc... C’est pourquoi il semble étre un bon cas d’essai pour caractériser le
modéle ONERA, d’autant plus que ces régimes transitoires semblent intéressant dans le
cadre de turbines & axe transverse & variation d’angle.

Les résultats expérimentaux d’effort sont représentés dans la figure 3.6. Les courbes de

portance présentent un hystérésis inversé par rapport au cas accroché, puisque les valeurs
correspondant a la descente en incidence sont les plus faibles, phénoméne d’autant plus
marqué que la fréquence est élevée, ce qui suggére que & ces régimes une augmentation
de fréquence réduite crée un décrochage plus important. On peut remarquer que pour le
cas 7111 la pente en montée d’incidence est supérieure & la pente statique. Cela signifie
qu’un autre phénomeéne intervient dans ce type d’hystérésis qu'un simple décrochage sur
I’extrémité haute de la courbe.
Pour la trainée les hystérésis s’accentuent encore une fois avec ’augmentation de fréquence.
Le cas le plus rapide 7111 présente des oscillations typique du décrochage. Toutes les
courbes semblent déplacées verticalement vers le bas en comparaison avec les cas sans
décrochage qui s’étalaient parfaitement autour du cas statique.
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3.2 Modéles
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aérodynamiques en régime de décro-

Apres une introduction générale sur les efforts instationnaires d’un profil, il est néces-
saire d’étudier précisément les différentes solutions permettant de prendre ces instation-
narités en compte dans le cadre d’une simulation énergétique de turbine & axe transverse.
Aucune méthode tourbillonnaire ou CFD n’est considérée pour cette raison. Nous allons
recenser les modéles que nous allons comparer, puis les appliquer au cas simple de tangage

sinusoidal d’un profil.

Le repére mis en place pour ’étude est présenté figure 3.7. Un point quelconque M est
placé le long de la corde et paramétré par sa distance au bord d’attaque x;;.
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FIGURE 3.7 — Repére d’étude utilisé dans la mise en tangage sinusoidale d’un profil

Comme il a été constaté dans I’étude des résultats expérimentaux d’un profil en tangage,
les deux comportements, accroché et décroché, sont différents par nature et par effets. Ils
nécessitent donc des modéles différents.

3.2.1 Modéles choisis pour la simulation des instationnarités en écoule-
ment accroché

modéle d’angle modifié

Les laboratoires Sandia, sous I'impulsion de Strickland et al. [Strickland et al. 1980]
utilisent une méthode simple et rapide permettant de prendre en compte les effets de dé-
placement de profil. Elle consiste & calculer la force tangentielle grace a 'angle d’attaque
a mi-corde, et la force normale grace a 'angle d’attaque aux 3/4 de corde. Ces conclusions
ont été obtenues grace & une analyse de Milne-Thomson [Milne-Thomson 1996] et Fung
[Fung 2002|. Fung a effectué deux analyses traitant d’écoulement potentiel autour d’un pro-
fil mince en tangage et pilonnement, I'une en quasi-statique et 'autre en oscillant, dans le
cadre d’étude d’aéoélasticité. Ces analyses mettent en évidence un "centre aérodynamique
arriére" selon les termes de Fung. En effet, dans les deux cas la portance est proportion-
nelle & I'angle d’attaque aux 3/4 de corde. Milne-Thomson a présenté une étude en flux
potentiel d’une plaque plane en tangage. Il a confirmé la présence de ce centre arriére, en
montrant que la circulation nécessaire a ’application de la condition de Kutta, c’est & dire
la présence d’un point de stagnation au bord de fuite du profil, peut-étre prise en compte
en considérant la déflexion (downwash) du flux aux 3/4 de corde. Il faut cependant noter
que les changements de circulation ne sont pas calculés par cette méthode. Il n’est donc
pas possible de décrire I’évolution du sillage du profil.

On utilise d’abord un modeéle trés simple.

. La force tangente au profil (selon y_2>) est calculée par l'angle d’incidence a la 1/2
corde, en A .

. La force normale au profil (selon a?%) est calculée par 'angle d’incidence aux 3/4 de

corde, en Ag /.
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Les équations découlant de ces hypothéses sont les équation 3.1 et 3.2

F = 1psv2(Cula

; )7) (31)

)372>+Ct(0‘

3 1
1 2

Cy, = Cjcos(a) + Cysin(a)

Cy = —Cysin(a) + Cy cos(a)

)+ Cy cos(a

1 1
2 2

F= %PSVOQO ([Cz COS(OJ%) + Cy Sin(a%)]y_% + [-Crsin(a )}?2) (3:2)

Il nous faut donc connaitre les incidences locales en ces points.
—
Le vecteurs AM :

m = (zp — xA)aTQ)
(3.3)
La vitesse du point M :
Var = O A AM

= —0'17 VAN (.CCM — .',UA)QZ_'Q)

= —(xm — 4)073
Dés lors on peut calculer la vitesse du fluide au point M dans le repére de la pale.
— = —
Vi = Voo = Vi

= Voo @ + (2a1 — 24)G75

L’angle local

—
<VTM?J_2>>
= arctan | —=——

V?«,Mfz>
e
On calcule les différentes projection de V;. pr
s
VT,M:?Q> = Vo cos(a)

= . .
‘/nMy_Q) = Veosin(a) + (zpr — xa)&

On obtient alors I’expression de I'incidence géométrique locale d’'un point M quelconque
placé le long de la corde du profil equation 3.4

Vio sin(a) + (227 — ma)

Vo cos(a) (34)

o)y = arctan (
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On doit donc calculer pour chaque position les angle d’attaque a4 et oy /5 puis obtenir

les coefficients C} et Cy correspondants, pour obtenir les efforts normaux et tangentiels.
Ces efforts sont ensuite re-projetés sur le repére lié au flux infini amont pour obtenir les
coefficients de portance et trainée modifiés, et pouvoir comparer avec I’expérience.

Le calcul est le suivant

—Vo sin(a) 4+ 0, 250d>

Q19 = arctan < Voo cos(a)

—Vsosin(a) + 0, bea
Qg/y = arctan Voo cos(a)
Cpn = Ci(ag)s) cos(azyg) + Calagyy) sin(asz/g)

Cy = —Ciayy9) sin(ay 2) + Cy(aq/2) cos(ay z)

Les coefficients de portance et de trainée sont interpolés & partir d’une table en fonction

du Reynolds et de I'incidence. Ces tables sont issues de [Sheldahl and Klimas 1981]. On
retrouve enfin les coefficients de portance et trainée par projection sur le repére fixe. Le
systéme d’équation final est présenté équations 3.5.

|

Cldynamique

—sin(a) cos(a)

Cdaynamique ]R _ [ cos(a)  sin(a) } [ —Ci(a2) sin(ay ) + Ca(ay j2) cos(aq /2)

Ci(azya) cos(asya) + Calasys) sin(ase) | g
(3.5)

Modéle Theodorsen

Les résolutions d’écoulements potentiels en condition de Kutta sont classiques pour

les écoulements instationnaires accrochés. Ces résolutions sont analytiques pour des flux
irrotationnels, non visqueux et incompressibles. Elles reposent sur un principe de décom-
position des différents mouvements. Il y a de nombreuses méthodes de résolution, traitant
toutes le méme probléme de maniére différente.

* Theodorsen [Theodorsen 1935] a développé une méthode d’analyse fréquentielle exacte

pour un profil fin en oscillation de tangage et pilonnement harmonique de faible am-
plitude dans un flux stationnaire. Cette méthode simule le premier harmonique des
variations de l'angle d’attaque, représentatives de ce que subit un élément de pale.
Trés utilisée dans les études d’aéroélasticité des ailes d’avions, cette méthode pose
des problémes dans le cas d’étude de turbines, pour lesquelles la vitesse de flux donc
la fréquence réduite n’est pas constante.

Les théories de réponse indicielle, formulées dans le domaine temporelles, aménent
une solution & ce probléme, mais doivent généralement étre résolues numériquement.
Par définition, une fonction indicielle est la réponse d’un systéme & une perturba-
tion échelon. En connaissant la réponse indicielle d’un systéme, on obtient la réponse
générale & n’importe quelle excitation en appliquant 'intégrale de Duhamel. Les ré-
ponses indicielles sont calculées soit par la fonction de Wagner [Wagner 1925], soit
par la fonction de Kiissner [Karman and Sears 1938]. La premiére donne la réponse a
un changement instantanné d’état, alors que la deuxiéme traduit un changement pro-
gressif. La fonction de Wagner commence a 0.5, alors que celle de Kiissner commence
a 0. C’est cette méthode qui est employé dans le modéle Beddoes-Leishman.
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* [l existe enfin une classe de méthode dite "state-space", qui transforme les équations
intégrales en équations différentielles matricielles, plus pratiques pour les études de
stabilité. C’est pourquoi cette méthode est privilégiée dans les études d’aéroélasticité.

On va utiliser par comparaison le modéle Theodorsen qui fournit une solution ana-
lytique des mouvements d’une plaque plane bidimensionnelle en tangage et pilonnement
sinusoidaux, dans le cas d’un écoulement incompressible non visqueux. Ce modéle est choisi
car il est a la fois le premier modéle de ce type, le modéle analytique le plus simple et le
plus répandu lorsque 'on cherche a comparer un modéle instationnaire. Cette théorie est
détaillée dans [Theodorsen and Garrick 1932|, [Theodorsen 1933|, [Theodorsen 1935| et
ramené dans un contexte plus global des étude d’écoulements instationnaire basse vitesse
dans [Katz and Plotkin 2004].

Cette théorie ne prévoit que le terme de portance, qui est celui de premiére importance
pour nous. En effet la trainée représente en régime non décroché moins de 5% de 'effort
global comme on peut le constater sur la figure 3.6.

Dans le cas du tangage simple autour du quart de corde, le modéle Theodorsen propose
la formule 3.6.

terme circulatoire terme non circulatoire

1 ¢ da 7 (cda 1 dPa
Cy=2nC(k - N =+ --=— 3.6
! 7T()<a+2Udt>+2<Udt+4U2dt2> (36)

C (k) = lift deficiency factor

CWwW
k=30

La fonction C(k) a été introduite par Theodorsen [Theodorsen 1935], et von Karman et
Sears [Karman and Sears 1938]. Cette fonction, appelée "lift deficiency factor" ou facteur
de déficit de portance, a pour réle d’introduire la modification en amplitude et en phase
de la portance liée au caractére instationnaire du sillage. Il est défini explicitement par
I’équation 3.7.

e 20U dx
Clk) = VL i (3.7)

floo moiJrlU dl’o

xo—1
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FIGURE 3.8 — Phase et amplitude de la fonction de déficit de portance utilisée dans le
modéle de Theodorsen

Pour un déplacement sinusoidal la simplification est présenté dans 1’équation 3.8

fOO o) e—ikxo dl‘o

Ok) = V!

N 0 zo+1 —ikxg
fl \/ zo—1€ dzxo

—J; +1iY1

T (4 Y0) + (Y1 — o) (38)
(3.9)
2 [ sin(kx)
Jo(k) = =, \/ﬁdx (3.10)
2 [% cos(kx) .
k) = -2 [ R (3.11)
_ 2 [* zcos(kx) N
By === | = (3.12)
2 (% zsin(kz)
Yo(k) = =) o1 x (3.13)
(3.14)

Les fonctions explicitées dans les équations 3.10, 3.11, 3.12 et 3.13, sont des fonctions
de Bessel modifiées de premiére et deuxiéme espéces. Elles sont tabulées et généralement
utilisées sous forme graphique ou approximées pour des k faibles. On utilisera la fonction
classique présentée en équation 3.15 [Abramowitz and Stegun 1964|. Le tracé de cette
fonction en amplitude et en phase est présenté en figure 3.8.

0,165 0,335
Clk)=1- ’ - — 3.15
(F) 1_ 0’0,:155@ 1_ 0,’3@' (3.15)
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Comparaison numérique expérience

Les deux méthodes sont comparées aux résultats expérimentaux présentés précédem-
ment. Les résultats d’efforts sont présentés dans la figure 3.9. Le modéle Theodorsen par-
vient & prédire le retard des efforts constaté expérimentalement pour les deux cas les plus
lents. Pour le cas le plus rapide la tendance s’inverse et ce modéle prévoit que les efforts
pendant la montée en incidence seront plus élevés que pendant la descente. Ce comporte-
ment va dans le sens des résultats expérimentaux pour lesquels ’hystérésis réduit lorsque
la fréquence réduite augmente & partir du second cas pour lequel k = 0.1. Cependant ex-
périmentalement l'inversion de tendance n’est pas constatée. Ce comportement du modéle
Theodorsen provient de son terme non-circulatoire qui a partir d’'une certaine vitesse de
variation prend le dessus sur le terme circulatoire. D’autre part la formulation Theodorsen
ne parvient pas a recréer la pente des résultats expérimentaux considérés. Le résultat selon
lequel la portance maximale diminue avec la fréquence d’oscillation est classique de cette
formulation. Cependant ici les résultats expérimentaux ne s’accordent pas avec ce résul-
tat. Cela peut provenir des hypothéses de base du modéle Theodorsen qui sont assez fortes.

Le modéle d’angle modifié n’est pas satisfaisant non plus. Il arrive a se rapprocher de la
pente de la droite de portance, ce qui est normal étant donné qu’il s’appuie sur des résultats
expérimentaux pour interpoler les valeurs de coefficients. Cependant le retard des efforts
qui induit des valeurs moindres pour la montée et plus élevées pour la descente n’est pas
retrouvé, et c’est le phénomeéne inverse qui est constaté. Il est étonnant de voir le cas 10221
pour lequel les courbes expérimentales et d’angle modifié se superposent parfaitement
lorsque la montée en incidence de 'un est comparée avec la descente de 'autre. Cela
pose probléme pour l'utilisation de ce modeéle. Pour la trainée cependant les résultats
sont acceptables au regard de la simplicité du modéle. L’élargissement de ’hystérésis est
retrouvé, et les valeurs différent de 50% en moyenne. Globalement le modéle d’angle modifié
sous estime la largeur de I’hystérésis.

3.2.2 Les effets décrochés : Modéle de Gormont

Le modeéle de décrochage dynamique simple choisi est le modéle Gormont [Gormont
1973]. 11 a été développé pour les efforts appliqués a un rotor d’hélicoptére. Il reproduit
I’hystérésis constaté expérimentalement en utilisant un angle d’incidence modifié. Plusieurs
applications et modifications ont été proposées pour les turbines & axe transverses.
Strickland a proposé une simplification pour s’adapter aux profils épais et aux écoulements
subsoniques [Strickland et al. 1980].

Paraschivoiu et al. ont proposé une modification prenant en compte 1’état de turbulence du
systéme global |Paraschivoiu et al. 1988|. En effet la turbulence a un effet stabilisateur sur
la couche limite, retardant le décrochage. Des visualisations de I’écoulement & travers une
turbine & axe transverse |Fraunie et al. 1986] ont permis de déterminer ou la turbulence
est la plus élevée, c’est-a-dire lorsque le profil fonctionne dans le sillage direct et le plus
perturbé du systéme : sur la partie ou le profil se déplace dans le sens du flux. En effet,
dans ce domaine le tourbillon produit par un éventuel décrochage du profil dans la partie
amont vient impacter directement le profil suivant. Dans son application de la méthode
des tubes CARDAAYV |Paraschivoiu 1988|, Paraschivoiu n’utilise de modéle de décrochage
dynamique que dans les régions a faible turbulence.

Massé [Masse 1981] puis Berg [Berg 1983] ont constaté que le cas des hélicoptéres différe
beaucoup de celui des turbines & axe transverse dans la mesure ot I’angle maximal at-
teint est généralement plus élevé. Leur modéle consiste donc & calculer 'effort comme une
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FIGURE 3.9 — Comparaison numérique expérience en écoulement accroché
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moyenne de 'effort statique et dynamique original de Gormont, pondérée par un coefficient
variable.

Une comparaison de ces différents modeéles [Masson et al. 1998| suggére que le modéle de
Paraschivoiu est le plus performant. Nous allons présenter une implémentation du modéle
original et de I'adaptation de Strickland.

Modéle de Gormont original

On utilise un angle de référence «,..y modifié par rapport a l’angle géométrique . Il
est défini par ’équation 3.16.

1 si a>0
Gref == Aa { 05 si a<0 (3.16)
AO( = ’YlS S? S S Sc
YSe +72(S =8 si §> 8.
cQ
g |
2V
t
Se = 0.06 4 1.5(0.06 — )
_ 7/2 pour la portance
=0 pour la trainée
= ax<{0.min |1 u
72 = Ymaz Max ,min |1, My — M,
(3.17)

Le coefficients de portance et trainée sont ensuite obtenus par les formules 3.18 et 3.19.
Dans ces formules ag est I’angle de portance nulle, M est le nombre de Mach et oy est
I’angle de décrochage statique.

Ciayn = Ci(ag) +m(a — ag) (3.18)

Cd,dyn = Cd(aref) (319)

m — min { Cl(aref) - CI(QO) Cl(ass) - CZ(QO) }

)
Qref — QQ Qg5 — QY

On a enfin un certain nombre de constantes, différentes pour portance et trainée, pré-
sentées dans le tableau 3.4.
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Portance Trainée

git z 0
M; | 0.4+5(0.06—1%) 0.2

My | 0.942.5(0.06 — %) | 0.7+ 2.5(0.06 — £)
Ymaz | 1.4+6(0.06—%) | 142.5(0.06— %)

TABLE 3.4 — Constantes nécessaires pour le modéle Gormont dans son écriture initiale

Modéle de Gormont modifié par Strickland

On peut constater que la méthode précédente prend en compte les effets de compressi-
bilité du fluide, qui n’est pas utile dans le cas de ’eau. De plus I’épaisseur du profil joue ici
un role prépondérant. Cela est di au fait que les profils de pale d’hélicoptére en bout de
pale sont souvent d’épaisseur inférieure a 10%. Cependant dans le cas des turbines & axe
transverse ou les profils ne sont jamais d’épaisseur inférieure & 12%, de nombreux termes
sont immeédiatement inopérants et peuvent étre mis & 0. Ce raisonnement a été utilisé par
Strickland pour proposer un modéle de Gormont modifié [Strickland et al. 1980]. L’angle
de référence utilisé alors se simplifie comme montré dans ’équation 3.20. Les coefficients
dynamiques sont présentés en equations 3.21 et 3.22

e 1 si >0 (3.20)
Qref =0 — V|| o :
VIl —05  si a<o0
1.4 —6(0.06 — %) pour la portance
’7 =
1-25(0.06—1%)  pour la traince
C Y O(amey) (3.21)
= O(,,, .
l,dyn Oref — O l ef
Cd,dyn = Cd(aref) (322)

Comparaison avec ’expérience

La série expérimentale incluant un décrochage est utilisée pour évaluer le modéle. Ces
mesures sont effectuées dans ’air, & un nombre de Mach M = 0.3. Les effets de compres-
sibilité vont donc jouer un role, et & priori le modéle original devrait étre plus efficace que
le modéle modifié. Les résultats sont présentés figure 3.10.
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La premiére conclusion est que le modéle modifié par Strickland, plus simple, donne
des résultats tres satisfaisants. Dans le cas de la portance, le modéle est relativement bien
adapté. L’hystérésis est assez bien reproduit, mais un décalage d’amplitude de celui-ci se
produit. En effet 'amplitude de I'hystérésis est supérieur a celle de I’expérience selon les
modéles pour les fréquences les plus faibles ; puis & mesure que la fréquence augmente
I’hystérésis des résultats expérimentaux devient plus large. Les pentes de portance sont
bien reproduites. Les valeurs maximales de portance sont prédites a 10% prés. L’angle de
réattachement est bien prédit & basse fréquence, mais differe de 25% pour la plus haute
fréquence. Cette plus haute fréquence présente également un phénoméne secondaire de dé-
crochage qui n’est évidemment pas prédit par le modéle, sous la forme d’un deuxiéme pic
d’effort. Ce phénoméne secondaire est peut étre a l'origine des différences, qui s’accentue
fortement pour ce cas particulier en comparaison avec les 3 autres.

Pour la trainée on constate que le retard au décrochage est de maniére générale trop
élevé pour le modeéle. Ce retard augmente avec la fréquence réduite, ce que reproduit le
modéle, mais cette variation est trop importante. De plus ’hystérésis prédit est inversé
par rapport a l'expérience, puisque les mesures prévoient une trainée plus forte durant la
montée en incidence et plus faible pendant la descente, & l'inverse du modéle. Cependant,
On constate que le modéle, qui consiste & utiliser un angle de référence modifié, nécessiterait
d’utiliser un angle plus élevé avant décrochage, puis plus faible pendant le décrochage,
puis plus élevé aprés le décrochage, pour obtenir un coefficient plus élevé, puis plus faible
- pour simuler le retard - puis plus élevé. Ce comportement nécessite un modéle plus
évolué - comme le modéle ONERA EDLIN présenté par la suite. Les valeurs maximales de
trainée sont calculées avec un retard trop important, et la différence maximale est de 30%.
Les phénomeénes oscillatoires qui induisent ces forts pics dans ’expérience sont créés par
des lachers tourbillonnaires que le modéle ne peut évidemment pas reproduire. On peut
observer que les deux types de modéles Gormont présentés ici sont relativement loin des
résultats expérimentaux, et que cet écart augmente avec la fréquence d’oscillation.

3.2.3 le modéle ONERA EDLIN

Nous allons maintenant utiliser le modéle ONERA EDLIN. Il est & part dans la mesure
ol il permet de modéliser a la fois les effets décrochés et non décrochés, par deux équations
différentielles. Jusqu’a présent aucun modéle n’a donné entiére satisfaction, c¢’est pourquoi
un modéle complet et suffisamment complexe pour proposer des prédictions proches de la
réalité serait trés intéressant.

Concept

Ce modéle est basé sur le fait que certains systémes non linéaires peuvent étre linéarisés
pour des faibles amplitudes. Cela s’est montré vrai pour les efforts sur des surfaces portantes
dont I’angle de portance varie dans le temps [Dat et al. 1979]. Il est ainsi possible de définir
des fonctions de transfert Cy;/a pour les coeflicients Cj, Cy et Cyy,, pour un angle d’attaque
particulier. Ainsi, une peite variation da sur la variable d’entrée autour de «y, résultera en
une réponse linéaire du systéme 0C,; autour de la valeur stationnaire C .

Cette fonction de transfert peut étre définie comme une équation différentielle de la
forme de ’équation 3.23

doCy
a0
Il faut cependant étendre ce cas aux larges amplitudes.

d25C, ds d*5
" d(oo)da + e(00) D0 + Flag) Lo

a(ap)6Cy + b(ap) g

(3.23)
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. La notation 9, relative & une valeur stationnaire, doit étre remplacée par une valeur
absolue. Le changement de variable suivant est donc choisi :

0C; = Cq — Cys
o= —

. Les coefficients a, b, ¢, d, e and f doivent étre définis de maniére adéquate et explicite,
comme une fonction de «. Cela s’est avéré possible durant le développement de la
méthode et la validation [Petot 1989]. Il est ainsi possible de remplacer ag par a.

Ces deux changements aboutissent aux évolutions ci-dessous.

diC,  dC,
dt  dt
d*5c,  d*C,
a2 dt?
da _ do
dt  dt
d%0a B d27a
a2 dt?

On trouve alors la famille d’équations différentielles & la base du modéle ONERA-
EDLIN 3.24

L
dt?

dC, d*C do
a(a)Cq + b(a)d—tq + () dt2q =a(a)Cy s+ e(a)a + f(a)

(3.24)

Cependant, le comportement dynamique des différents efforts sur un profil d’aile ne peut
pas étre défini par une seule équation. Comme décrit précédemment, deux cas distincts sont
considérés, I'un en écoulement accroché, ’autre en écoulement décroché. Chaque coefficient
a donc deux équations propres pour décrire les effets de chaque phénoméne. La forme
générale de ces équations est écrite en équations 3.26 et 3.27.

effort global @Q = Q1+ Q2 (3.25)

) ) % + Q1 =2Q+ (As+ O‘)% + 8‘573“ portance
écoulement accroché

Q1 =Qi+ (s+ 0)% + 8% tralnée et moment
(3.26)
d? d d
écoulement décroché dg2 + a% +7rQ2 = —[rAQ + Ed—(j;] (3.27)

Q)2 est utilisé ou non, en fonction de ’état de décrochage du profil. Cela est obtenu
en pratique grace au membre de droite de I’équation 3.27. En ce sens, la variable AQ =
@ — Qs est prépondérante. C’est la différence entre le coefficient en écoulement accroché
(éventuellement extrapolé dans le domaine décroché) et le coefficient statique. Il vaudra 0

73



lorsque I’écoulement est accroché (car Q; = @), et augmentera progressivement lorsque
I’on progressera dans le décrochage. Ainsi, le second membre de 3.27, constitué de AQ et
de E, variable proportionnelle & AQ?, sera nulle dans le cas accroché et se chargera de
donner au terme de décrochage une valeur nulle. Cela est illustré pour la portance figure
3.11.

— Statique Re=2.10°

— Linéaire
2 [ |
1.5 =
Clmax AC/Y[

SEEE : |
0.5 i 2

0 | | Old : |

0 5 10 15 20

FIGURE 3.11 — Shématisation de la grandeur de mesure de décrochage en portance

Les essais en grande amplitude montrent que le décrochage intervient & des incidences
plus élevées que le décrochage statique [McCroskey 1981]. Beddoes a montré que ce retard
est constant en temps réduit pour chaque effort |Beddoes 1976]. C’est pour cela qu’'un re-
tard au décrochage est utilisé. On maintient la variable AQ = Q; — Qs a 0 artificiellement
pendant un temps réduit A7, aprés I'instant de décrochage. De cette maniére (o est main-
tenu a 0, et le comportement accroché est prolongé durant le décrochage. Ce comportement
est illustré pour la portance sur la figure 3.12.
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--- Statique Re=2.10°
—— Statique modifié avec retard

Linéaire
-——- A Cl
2 —— A Cl modifié .
1.5 .
D 1 | .
0.5} s
0 - |

FIGURE 3.12 — Shématisation des données en portance avec retard au décrochage pendant
un cycle montée-descente

Le modéle ONERA EDLIN reste empirique de par la présence de constantes obtenues
par comparaison avec l'expérience, de par la nécessité d’utiliser des tables de coefficients
statiques et un angle de décrochage statique. La complexité de son écriture permet cepen-
dant d’étre plus précis dans 'imitation du comportement d’un profil décroché.

Un systéme d’équation par coefficient (portance, trainée et moment) est ainsi mis en
place. Les 3 sections suivantes regroupent ces systémes.

Portance

La portance se calcule grace a 4 termes (équation 3.28), dont un s’obtient par une
résolution d’équation différentielle du ler ordre (équation 3.29), et l'autre par résolution
d’équation différentielle du 2nd ordre (équation 3.30). Les fonctions W expriment la vitesse
induite par le déplacement du profil. Ce sont ces grandeurs qui contiennent 'information
sur la cinématique du profil.

terme non circulatoire  terme de masse ajoutée

] /—:ZW /—O/ZW terme circulatoire  terme de décrochage
—~ = —~
L= §p5’pale sbﬁo + mle + Vool'1 + Vool 2

(3.28)
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bo
@

o%)

01

AC)

: Effort de portance N

: Masse volumique du fluide considéré kg/m3
: Surface de la pale, S = Ir m?
: coefficient empirique s = 7 + 57 [(1 — M?)*2% — 1] /
: Nombre de Mach M = e i 0 /
: Demi-corde m
: Vitesse induite au quart de corde avant m/s
: Paramétre empirique £ = J + 1.967 [(1 — M?) — 1] /
: Différence de vitesse induite entre les quarts de corde avant et arriére m/s
: Vitesse du fluide m/s
: Terme circulatoire en écoulement accroché m/s
: Terme circulatoire en écoulement décroché m/s
T A0y = AWy + A0 "2 W+ (o +d) T 4+ x0T

: Paramétre empirique A = 0.17 — 0.13M /

: % en régime linéaire, pg = 27 rad~!

: Coefficient de portance /

: Angle d’incidence rad

: Angle d’incidence au décrochage rad

: Paramétre empirique o = [12_7’;\/[2]

: Parameétre empirique x = 0.53 4 0.25 (\/ 1— M2 - 1)

: Parameétre empirique d = o1|ACY|

~— T~ T~ T

: Paramétre empirique o1 € [—0.15;0], 01 = —0.04

0 si a<ag ou T<Te+ ATy

~

Ciiin — Clstat 81 7> 7+ ATy
: temps réduit 7 = %t /
: instant de décrochage en temps réduit /
8 portance
: retard au décrochage. Aty = /
0 trainée

: Cy linéaire extrapolé : Cjjin = poc /

: (] statique extrait de données expérimentales /
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d?Ty Voo dI'g vgo v2 Voo AW
——= =Ty =— |r2VAC,+ E——— 3.30
az o ar T I T (3:30)
a: Paramétre empirique a = ag + asAC?, ag = 0.3, a2 = 0.2 /

r :  Paramétre empirique r = (7“0 + TgAClQ)Q, ro=02,r=02 /
E : Paramétre empirique E = ExAC?, By = —0.05 /

La formulation dépend d’une variable quantifiant le décrochage, la "quantité de décro-
chage", déséquilibre de I’écoulement par rapport a 1’écoulement non décroché. Ce déséqui-
libre est pris égal & AC; = Cj jin — Clstat, valeur quasi-statique indépendant de 1’évolution
du C gynamique- Cela est illustré en figure 3.11.

Le décrochage en trainée intervenant avant le décrochage en portance [Mcalister and
Meccroskey 1978|, cette grandeur a été modifiée pour prendre en compte ce retard au dé-
crochage. D. Beddoes a montré [Beddoes 1976] que ce retard est constant en temps réduit.
Une valeur de retard en temps réduit A7, est donc fixée pour chaque coefficient. ACy est
alors maintenu a 0 en dessous de 'angle de décrochage, et pendant le temps réduit Aty
aprés ce décrochage. Lorsque ’angle redescend aprés une incursion en domaine décroché,
ce retard n’existe plus, ce qui introduit un hystérésis dans les courbes. Ce phénomeéne est
illustré en figure 3.12.

Il est important de noter que ce paramétre AC; est calculé indépendamment pour
chaque coefficient, en fonction de A7y, qui est particulier a chaque coeflicient et condition
d’expérience. Il est erroné de penser que AC) est lié & la portance. Ce n’est rien d’autre
qu'un indicateur de ’état de décrochage.

Trainée

La trainée s’obtient par trois termes (équation 3.31), dont I'un est obtenu par une
équation différentielle du second ordre (équation 3.32).

1 dWy
D= ipSpale ’UgoCden + O'bW + UOOFQ (331)
D : Effort de trainée N
Calin @ Cq accroché extrapolé au domaine décroché, Cyjin = (3 + 0.182).1073 /
o : Parameétre empirique o = opa + 01|ACY|, 09 = 0.003, 01 = —0.04 /
: Demi-corde m
Iy : Terme circulatoire en écoulement décroché m/s
Atg  :retard au décrochage. Aty =0 /
d2F2 Voo dl’s I UgOF "Ugo AC, + Evoo dWO (3 32)
a———+r—=>=I'y=— [r->v — )
de? b odt 2 pz T b dt
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a : Paramétre empirique a = ag + agACfd, agp = 0.25,a2 = 0.0 /
2

r : Paramétre empirique r = (7"0 + rQAC’lzd) , 1m0 =0.2,79=02 /

FE : Paramétre empirique E = EgACfd, FEy =—-0.015 /

On constate la présence de AC) 4 dans cette formulation. Comme indiqué précédem-
ment, c’est un terme de mesure du décrochage, sans lien avec la portance elle méme. Cette
valeur de ACj 4 est calculée exactement comme pour la portance, mais c’est le retard au
décrochage de la trainée qui est prise en compte, d’ou l'indice 4. On voit également un
terme AC,. Ce terme n’est pas une mesure du décrochage, mais la différence entre la
valeur quadratique de moment et la valeur statique comme indiqué figure 3.13

— Statique Re=2.10°

——non décroché quadratique extrapolé 7
0.2 -
=
> AC
0.1+ .
| |
0 5 10 15 20

FIGURE 3.13 — Shématisation des éléments statiques de trainée

Moment

Le moment est calculé grace a cing termes (équation 3.33), dont un est solution d’une
équation du second ordre (équation 3.34).

M = %pSpalec vgocm,hn + E.b.% + O Voo W1 + s.b.% + Voo.I'9 (3.33)
M : Moment aérodynamique Nm
Crtin - : Gy accroché extrapolé au domaine décroché, Cy, jin = (=7 + 1.5a0).1073 /
o : Parameétre empirique o = —7% /
s : Parameétre empirique s = z)1)—76r1.57 /
Iy : Terme circulatoire en écoulement décroché m/s
ATy : retard au décrochage. Aty = 2 /
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d?Ty Voo Al'g vgo v2 Voo AW

— — —= 42T = — |13 U0A E——— .34

a2 Ty ar TRt T e A B (3:34)
a: Paramétre empirique a = ag + a2 AC?, ag = 0.25,a2 = 0.1  /

r : Paramétre empirique r = (ro + rgAClz)Q, ro=02,r=02 /

E : Paramétre empirique E = ExAC?, Ey = 0.01 /

Calcul des vitesses induites W et W,

Les grandeurs W contiennent les informations de la cinématique du profil. Ce sont des
grandeurs héritées de la théorie potentielle, correspondant au ’downwash’. Elles proviennent
de I’hypothése de vitesse normale nulle le long d’une frontiére solide. On calcule la vitesse
induite en un point M quelconque le long de la corde, par cette condition de glissement
explicitée dans I’équation 3.35.

—
(v<1> - VﬁM) =0 (3.35)

Ici la normale au profil vaut 77 = y3. Les deux autres termes de I’équation 3.35 s’écrivent
de la maniére suivante.

0, 09
+

— . .
Vear = Vol + (201 — 4) &5

Si on applique la condition de glissement on obtient la relation suivante.

?ja?Jr Egiyj+voof+(xM —2a) a5 | Y5 =0
d d
—(Z—x sin(a) + (?93/ cos(a) — Voo sin(a) + (xpr —x4) & =0

On utilise comme approximation g—i << V.

87@(3; )= Veosin(a) — (zpr — z4)c
oy M=

3.36
cos o ( )

g—q) obtenu dans ’équation 3.36 étant la vitesse induite ou "downwash".

Selon la définition du modéle les grandeurs nécessaires sont Wy et Wi qui s’appuient
sur le downwash. Elles se définissent respectivement comme la vitesse induite au quart de
corde et la dérivée de la vitesse induite par rapport a la mi-corde, ce qui est traduit dans
les équations 3.37 et 3.38.

0P
= — = .2 .
Wo a9y (zpr/c = 0.25) (3.37)
Hoe
_ Oy
1= Fans /b (3.38)
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On peut donc calculer ces grandeurs grace a 3.36.

~ Viosin(a) — (fe—za)ax

Wo -~ (3.39)
8Voo sin(a)—(zpr—z4)&
Wy = cos
Oxpr/b
fa
Wy = —Czw (3.40)

Validation

cas sans décrochage Le premier cas de comparaison envisagé est celui pour lequel
le profil n’atteint jamais le décrochage. La comparaison du modéle avec I'expérience est
présenté figure 3.14. La précision du modéle est trés satisfaisante. Pour la portance le phé-
nomeéne d’hystérésis est bien reproduit. La courbe correspondant & la montée en incidence
est bien sous celle correspondant a la descente. Le modéle prévoit une augmentation de
I’amplitude d’hystérésis avec la fréquence, ce qui correspond & ’expérience sauf pour le cas
10222 qui a été discuté précédemment. L’erreur maximale relative dans ce cas est inférieure
a 10% ce qui est acceptable. On peut remarquer enfin que globalement la portance calculée
est inférieure a celle mesurée, de 1'ordre de 4%. Cela provient des coefficients aérodyna-
miques utilisés et montre la sensibilité du modéle & ce paramétre. L’erreur reste cependant
faible.

Pour la trainée les résultats sont trés bons. L’hystérésis est systématiquement bien re-
produit. Pour les cas 10218 et 10221 la trainée maximale est retrouvée numériquement.
Pour le cas 10222 le modéle prévoit un maximum plus élevé que les mesures, avec une
erreur relative inférieure & 5%. Cela provient des coefficients empiriques utilisés lors de la
résolution de I’équation différentielle, qui induit une oscillation trop forte lors de la montée.
Les mesures exhibent des oscillations haute fréquence de trainée que le modéle ne prédit
pas. En 'absence de décrochage ces oscillations ne peuvent pas provenir de lachers tour-
billonaires de décrochage. Ces oscillations proviennent certainement des capteurs d’effort
pour lesquels les valeurs de trainée mesurées sont faibles, ou de vibrations du profil. On les
retrouve dans les autres cas.
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FIGURE 3.14 — Comparaison numérique expérience en écoulement accroché
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cas de décrochage léger Nous allons maintenant utiliser pour le modéle ONERA-
EDLIN un cas expérimental différent de celui utilisé précédemment. De maniére a carac-
tériser le modéle ONERA-EDLIN & des régimes de décrochage dynamique différents, un
cas ol le décrochage est tout juste dépassé puis immédiatement quitté est considéré, cas
intéressant puisqu’il est possible que les turbines a axe transverse s’avérent performantes
dans ce type de régime de décrochage trés léger. Les résultats de simulations comparés avec
I’expérience sont présentés en figure 3.15. On constate ici que le modéle est trés satisfaisant.
L’amplitude et les valeurs extrémes d’hystérésis sont retrouvées a moins de 10% d’erreur.
L’évolution avec les fréquences croissantes est identique a ’expérience. Pour le portance on
constate un décalage dans les fréquences élevées du modéle qui a tendance & "écraser" 1égé-
rement la courbe, phénoméne typique des résolutions analytiques instationnaires. Pour la
trainée les phénomeénes oscillatoire haute fréquence liés aux lachers tourbillonnaires consti-
tuent la seule véritable source d’erreur, mais le but n’est évidemment pas ici de reproduire
ces phénoménes. Les valeurs maximales et minimales sont retrouvées. Ce premier résultat
est trés encourageant quant & ’application du modéle ONERA-EDLIN.
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cas décroché Ce méme modéle ONERA-EDLIN va maintenant étre utilisé pour simuler
un décrochage profond selon les conditions 3.2. Les résultats sont présentés figure 3.16.
Le modéle prédit bien I’évolution des différents coefficients en fonction des différentes fré-
quences réduites. Les valeurs maximales et angle de rattachement sont prédits avec moins
de 10% d’erreur a chaque fois. Pour la portance la montée en incidence jusqu’a la chute
de coefficient est prédite avec une grande précision. Les valeurs maximales de coefficient
sont retrouvées a moins de 5% prés, et 'angle auquel ce décrochage a lieu est prévu au
degré pres, ce qui représente une erreur de 7% environ. Ces parameétres sont critiques
dans la prédiction du décrochage dynamique. Dans le décrochage plus profond le modéle
s’avére moins bon. Celui-ci prévoit une intersection de la courbe des coefficients créée par
I’augmentation de la portance au début de la descente en incidence. Au plus profond du
décrochage l'erreur peut atteindre 100%. Pendant la redescente le modéle se rapproche
des mesures expérimentales, et le raccrochage est prédit & moins de 10% en incidence. Le
modéle prévoit une oscillation lorsque la portance retrouve la valeur du régime accroché,
ce qui signifie que 1’équation différentielle du second ordre n’est pas assez raide. Globa-
lement les divergences post décrochage ont tendance & s’accentuer avec la fréquence réduite.

Pour la trainée le retard au décrochage est bien prédit en phase et en amplitude.
Le modéle prévoit cependant des pentes pour cette brusque augmentation relativement
faibles par rapport a 'expérience, ce qui induit des erreurs de l'ordre de 30%. Les valeurs
maximales de trainée sont prédites & 10% prés, mais I’angle auquel elles sont atteintes est
calculé avec une erreur maximale de 2°, soit une erreur relative maximale de I’ordre de 15%.
Cette erreur est quasi nulle pour le cas ou la fréquence est la plus faible puis augmente
rapidement. Juste aprés ce décrochage le modéle parvient a reproduire une partie des
oscillations typiques du décrochage grace a I’équation différentielle du second ordre. Lors
de la redescente les différents plateau sont bien reproduits pour les deux premiers cas.
Comme pour la portance la prédiction est globalement moins précise & mesure que la
fréquence réduite augmente.
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3.3 Conclusion

Différents modéles ont été comparés a un cas de tangage simple d’un profil, pour diffé-
rents régimes instationnaires. Les modéles classiques d’étude des turbines & axe transverse
se sont révélés peu précis. Le modéle ONERA-EDLIN, jamais appliqué aux systémes a
axe transverse a pour sa part montré de trés bonnes qualités dans les différents régimes
étudiés. Les modéles classiques vont quand méme étre appliqués au modéle énergétique
puisque c’est sous cette forme qu’il est largement utilisé & I’heure actuelle, ce qui per-
mettra d’avoir un point de comparaison avec 1’état actuel de développement de ce modéle
énergétique. Puis nous allons inclure le modéle ONERA-EDLIN dans cette méthode énergé-
tique de maniére & avoir une description plus précise des phénoménes instationnaires en jeu.

L’étude des phénomeénes instationnaires nous a montré plusieurs informations. La com-
plexité de certains écoulements rendent son étude trés difficile, et ¢’est pourtant la clé d’une
prévision correcte des performances de la turbine de Darrieus. Le nombre de paramétres
jouant un réle ici est trés important, et tous n’ont pas encore été étudiés expérimentale-
ment. C’est pourquoi un modeéle empirique reste trés limité pour la prédiction des efforts
liés a ces phénoménes. Cependant méme des simulations CFD ne permettront pas d’at-
teindre un niveau de précision acceptable, et les résultats obtenus resteront relativement
loin de la réalité pour les régime décrochés.

Le second enseignement de cette partie est le fait que les effets néfaste du décrochage ne
semblent pas pouvoir étre dissociés des effets intéressants pour nous, c’est a dire 'augmen-
tation brutale de portance qui permettrait de gagner quelques pour-cents de performance.
Cela est une bonne nouvelle quant a la validité des modéles dans le cadre de notre étude,
puisque si cela est avéré les régimes décrochés ne seront qu’eflleurés. Et il faut réaliser
que le décrochage profond n’est de toutes fagons pas souhaitable pour les turbines a axe
transverse.

Enfin, I'un des phénomeénes qu’il serait intéressant d’étudier expérimentalement dans le
contexte de cette étude est I'effet d’'un retournement rapide immédiatement apreés le décro-
chage. Le comportement du tourbillon de décrochage placé dans une zone de surpression
et les effets sur les efforts est en effet de premiére importance pour I’étude des transitions
amont /aval des turbines & axe transverse. Ce type de comportement est en dehors des
capacités des modéles précédemment étudiés. En effet ceux ci reproduisent des comporte-
ments expérimentaux avérés. Dans la mesure oul le retournement n’a pas été pris en compte
lors de leur écriture tout résultat ne doit pas étre pris en compte sans comparaison avec
des résultats expérimentaux dont nous ne disposons pas. Des modéles plus poussés seraient
nécessaires, ou une adaptation des modéles présentés précédemment.

Les modéles instationnaires étudiés peuvent maintenant étre utilisés pour la simula-
tion des turbines & axe transverse dans la partie suivante. La différence entre tangage et
cinématique Darrieus est importante. Cependant cette étude, classique pour les effets ins-
tationnaires, a permis d’aborder et d’évaluer mieux les phénoménes, et de mieux connaitre
les modéles associés.
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Chapitre 4

Adaptation de la méthode des tubes
de courants aux turbines a calage
variable avec effets dynamiques
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Le but de cette partie est le développement d’une méthode de prédiction de type
quantité de mouvement adaptée aux turbines a axe transverse dont le calage peut varier.
L’idée ici est d’obtenir un moyen robuste d’obtenir rapidement des résultats en bonne
concordance avec I'expérience pour les pré-études, les dimensionnement, les optimisations.

4.1 Modélisation énergétique : Méthode "Double Multiple
Streamtube"

Nous allons ici appliqué le modéle DMST dans sa forme classique selon Paraschivoiu,
sans prendre en compte les effets secondaires. Le but est de valider 'approche de codage
pour ensuite effectuer des modifications.
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FIGURE 4.1 — La décomposition du domaine fluide en tubes & intervalles angulaires égaux

4.1.1 Description du modéle

Ce modéle se base sur le théoréme de la quantité de mouvement, en égalant le change-
ment d’énergie cinétique du flux autour d’une pale avec le changement d’énergie cinétique
de cette pale. Le flux de courant est supposé incompressible et horizontal. Lorsque le flux
interagit avec une pale, il est ralenti et accélére celle-ci. Ce calcul est effectué pour une série
de tube de courant traversant le rotor, discrétisés selon un pas d’angle azimutal df. (Fig.
4.1, 4.2).

tube de courant d’m \ A / i
SN
/ r )
/ do \
!/ \\
s/ \
| ®ew? |
| T 9= (n—1).d0 -

\ amont ' aval |

FIGURE 4.2 — Représentation schématique d’un tube

Cette méthode a été développée par Strickland en 1975 [Strickland 1975], et perfec-
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FIGURE 4.3 — Les différentes notations au sein d’un tube

tionnée notamment par Paraschivoiu [Paraschivoiu and Delclaux 1983|. Elle a été validée
[Paraschivoiu 1983] pour les coefficients de performance.

Le principe de cette méthode est de calculer les efforts moyens subis par le fluide
par modification de sa vitesse, qu’on égale ensuite avec les efforts moyens subis par la
pale : portance et trainée. Deux études distinctes sont donc nécessaires pour aboutir aux
équations. L’une qui traite de la variation de la quantité de mouvement du fluide, et ’autre
des efforts sur les pales.

Théorie énergétique

On applique le principe de conservation de la quantité de mouvement au fluide se dé-
plagant & l'intérieur d’un tube, en projection sur ’axe des abscisses.

Lorsque I'on place un dispositif d’extraction d’énergie cinétique sur la trajectoire d’un
flux fluide, le phénoméne est le suivant :

. La vitesse diminue petit a petit au cours de la traversée, cédant ainsi de 1’énergie
cinétique au systeme.

. Cette diminution de vitesse crée une expansion du flux pour satisfaire la conservation
du flux massique.

. La pression augmente jusqu’au dispositif du fait du ralentissement de flux, puis chute
brusquement en passant celui-ci, pour ensuite revenir petit & petit a la pression
atmosphérique.

Ce phénomeéne est illustré sur la figure 4.3. Ui est la vitesse en entrée du tube, ﬁ est
la vitesse 1a ou ’énergie est extraite, Vot est la vitesse du fluide en sortie du tube, p4y et
pA— sont les pressions respectivement en amont et en aval de 'extraction d’énergie.

On considére un tube de courant quelconque, dans sa partie amont ou aval. Les no-
tations sont identiques, et la seule différence réside dans les vitesses d’entrée des tubes
Vin-

e Pour la partie amont, Vinup = Voo-

e Pour la partie aval, vin down = Vout,up, 12 vitesse de sortie de la partie amont du méme
tube.
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influence de la variation de vitesse

% %
Fpales—)fluide? =ma

O dt
v _ AT
dt At
_ Vout — Uin
At
m
N lvallpA

On obtient ainsi ’équation 4.1 qui donne l'effort des pales sur le fluide en fonction de la
variationde vitesse entre amont et aval.

IR

Fpales%fluide? = pAv.A(Uout - Uin) (41)

On va utiliser une équation en pression pour exprimer cet effort en fonction de v,
uniquement.

influence de la variation de pression La force sur le fluide projeté sur ’abscisse
provient de la différence de pression a l'interface A, comme écrit en équation 4.2.

-
Fjpales—>fluide7 = (PAf - pA+)A (42)

On applique le théoréme de Bernoulli pour un fluide incompressible en écoulement
horizontal. Deux équations sont nécessaires, car une partie de I’énergie est extraite en A.

1 .2 1 .2
5PY; + Patm = 5PV 4 + pa+ 1 9 9
1 ;n 1 9 = DPA- —PA+ = §p(vout - Uin) (43)
2 PVout + Patm = 5PV +pa-
On combine alors 4.2 et 4.3 pour obtenir I’équation 4.4.
—_— 1
Fpales%fluide? = ip('l)gut - vz2n)'A (44)

mise en commun des équations en vitesse et pression En égalant les équations
4.4 et 4.1 on obtient

1
pAU.A(Uout - vin) = §P(U3ut - v?n)'A
1 2 2
'UA('UOut - vin) = i(vout - vin)

= §(Uout - Uin)(vout + vin)
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FIGURE 4.4 — Schéma de description de la valeur de A

Et ainsi on obtient ’équation 4.5 qui relie les différentes vitesses au sein du tube.

1
VA = i(vout + ’Uin)? (4'5)
Ce résultat est intéressant, car il montre qu’a l'interface A, ou se produit ’échange
d’énergie, la vitesse du flux est la moyenne entre vitesses d’entrée et de sortie.

La variation de vitesse & travers le tube est pris en compte par un coefficient a de
captation de I’énergie cinétique du flux défini par ’équation 4.6.

va = (1—a)vp (4.6)
On va modifier I'équation 4.5 pour 'exprimer en a, et ensuite exprimer 1’équation 4.1

en fonction de vj, et @ uniquement. le terme v 4(vour — vin ) €st présent dans cette équation.
C’est donc celui-ci que l'on va chercher a modifier.

1
VA = i(vout + Vin)
Vout = 2VUA — Vin
VA(Vout — Vin) = vA[(204 — Vin) — Vin]
= 204(vA — Vin)

_ o2 vA(vA — Vin)

VA(Vout — Vin) = 202,a(a — 1) (4.7)

On injecte I’équation 4.7 dans I’équation 4.1 pour obtenir la relation 4.8 donnant I'effort
de la pale sur le fluide en fonction de a.
_—
Fpales%fluide? = QIOAU?na(a - 1) (48)

calcul de A D’apreés le figure 4.4, pour un tube placé a 'azimut 6 et de pas angulaire
df, A = d.l sil est la hauteur du systéme.
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on a la relation d = |r; — ra|. Or
r1 = rsin(0)

ro = rsin(f + db)

A = l|rsin(0 + df) — rsin(0)|

= Ir|sin(0 + df) — sin(0)]

sin(6 + df) = sin(0) cos(dh) + sin(dh) cos(d)
= sin(0) + df cos(0) car cos(df) ~ 1 et sin(df) ~ 0
Ainsi on obtient 'aire d’un tube A, équation 4.9.

A = lrdf| cos(6)| (4.9)

Théorie d’élément de pale

On va maintenant se placer du point de vue de la pale, et évaluer les efforts qui s’ap-
pliquent & celle-ci au moyen des caractéristiques du profil utilisé. Commencons par définir
les repéres d’étude. Les efforts sur la pale sont liés aux coefficients aérodynamiques, qui
sont obtenus grace & I’angle d’attaque - angle entre la corde et le courant apparent, somme
du courant réel et du courant vitesse - et au nombre de reynolds dans notre cas. C’est dans
cette optique que nous choisirons les axes.

On met en place les repéres nécessaires a 1’étude des efforts hydrodynamiques sur une
pale (Fig. 4.5 et 4.6). A; /4 est le point situé au quart de corde.
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2
FIGURE 4.5 — Pale d'une turbine & axe transverse
M - (0, z, 7) est le repére absolu R, définit par ’écoulement
H
0 xl amont : 7 = 2%
lloss I
0

(A1/45 Z1,71) est le repere lié & I'azimut.

(A1/45 73, y_g) est le repeére relatif, définit par 'angle que
fait le profil avec la tangente & sa trajectoire.

(A1/45 74, ﬁ) est le repére relatif, définit par la direction du
— courant apparent vu par le profil : yj

_ YU
[[or
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FIGURE 4.6 — Repéres mis en place pour ’étude

B est donné par la loi d’évolution de 'angle de calage. Il vaut par exemple 0° dans le cas
d’un Darrieus classique, car le profil reste toujours paralléle & la circonférence. 8 sera donc
calculé pour chaque systéme étudié. C’est le paramétre que 'on controle pour améliorer
les performances par rapport a un Darrieus classique. Les performances d’une turbine type
Darrieus proviennent des efforts que le fluide exerce sur les pales. Il faut donc les évaluer.
On va le faire grace aux coefficients de portance et trainée statiques. Considérons une pale
soumise a un flux. On peut écrire les différentes équations donnant 1’effort hydrodynamique
en fonction des différents repére comme dans I’équation 4.10.

02 (C, 7 +C, ) Efforts dans le repére fixe R
_— 1
Fivide—pale = §P0l w2 (Cpt + Cit) Efforts normal et tangent au profil  (4.10)

02 (C1z4 — Cah) Efforts de portance et trainée

C) et Cy sont les coefficients que I'on utilisera. Ils sont extraits de données expérimen-
tales (|Sheldahl and Klimas 1981]), et sont fonctions de I’angle d’attaque « et du Reynolds.
Les tables utilisées sont explicitées en annexe B.

Il faut calculer ; et a au cours de la rotation. v; s’obtient grice & I’équation 4.11
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Uy = v (cos()z] — sin(0) 1) — rwiyi

= v4cos(0)Z] — [vasin(f) + rw] Y1

vy = \/(’U_A c0s(60))? + (vasin(f) + rw)? (4.11)

Le comportement instationnaire du flux étant prépondérant dans le cas d’une turbine
4 axe transverse, on va utiliser des modifications semi-empiriques - classiques dans le cadre
de ces systémes -, pour obtenir les efforts. Ces approches vont donner des angles d’attaques
modifiés. On étudie les instationnarités selon deux cas : écoulement attaché et décroché.

Instationnarité en écoulement attaché Comme introduit dans le chapitre précédent,
Strickland ([Strickland et al. 1979]) préconise de prendre en compte les effets instationnaires
en flux attachés de la maniére suivante :

. La force tangente au profil (selon y_2>) est calculée par I’angle d’attaque a la 1/2 corde.

. La force normale au profil (selon 175) est calculée par 'angle d’attaque aux 3/4 de

corde.
Ces angles différent par les rotations 6 et . Ils sont définis par la relation (y_2>, ﬂ),

comme illustré figure 4.7.

Cest la direction de v, en fonction du point de calcul qui va modifier 'angle a. oy
varie par la variation de la vitesse en fonction de la position de chaque point. Pour i €
[1/4,1/2,3/4] le vecteur position de chaque point est donné par 1’équation 4.12.

OA; =zt — (i — 0.25)cys (4.12)
—_— C
OA1/2 = 7’971> - 1?72>
—_— C
OA3/4 = 7"$_>1 - §y_2>
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FIGURE 4.7 — Définition des différents points de calcul de I'incidence

On calcule la vitesse associée a ce vecteur.

e

. 404
VA;€pale R =
R

dt

— —
oYL 7
dt ) dt ) .

dal) _ dai
dt ) p

3
~—
»—A\l/

A
dt R1+WR1/R !
—0Z AT
:éy_{

dys dy> — >
_— = — A\
it )~ dt ), RO

=O0+BZ Ay

=—(0+B)z3
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FIGURE 4.8 — Schéma des vecteurs formant 'incidence en un point du profil

Et donc la vitesse instantannée d’un point quelconque du profil est donnée par I’équa-
tion 4.13.

VA, epale B = r@ﬂf + k:c(@ + 6)3?5 (4.13)
Le vecteur vitesse de flux vue par le fluide est égale a la somme vectorielle de —v 4, cpate £

et de la vitesse du flux de courant en A, donnée par ’équation 4.14

s
Ur.A; = VA — VA;Epale R

T = AT — 7 — held + )

(4.14)
L’angle d’incidence associé est défini par ’équation 4.15 et le schéma 4.8.
vy TS
ay, = arctan(——

4.15
—UrY2 ( )

Les deux projections de vy sont développées ci-dessous. Les équation 4.16 et 4.17
donnent les projections sur 75 et y_2> respectivement, qui ameénent ensuite l'incidence ag4;,
équation 4.18

U = v — i — ke(d + B)a3|
= 0T T — Oyl TS — ke(0 + B)T5Th
= vyc08(0 + B) — rfcos(B — m/2) — ke(f + )
’U—>—>

r,A; L = U4 COS

(0 + B) — rsin(B) — ke(6 + B)

(4.16)
VrA Y = [UA7 — 0yt — ke(0+ B)T5| 3
= vAT Y5 — 10yl ys — ke + B)T5Y3
= vqcos(m/2 4 0 + 3) — rf cos(B)
Ur A Y3 = —vasin(@ + B) — rf cos(B) (4.17)
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(4.18)

a4, = arctan (vA cos(0 + B) — 6 sin(f) — k;c(g + 5))

vsin(d + B) + ré cos(B)

Chaque point du profil a son incidence explicité dans le systéme d’équations 4.19.

o v A cos(9+5)fr9. sin(8)

a01/4 = arctan (vA sin(0+8)+r0 cos(B) )
o v A cos(9+5)fr9. sin(ﬁ)fc/4(0.+ﬁ.)

A0y = arctan ( v 4 8in(0+5)+r cos(B) ) (4'19)
o v 4 cos(9+ﬁ)fr9. sin(ﬁ)fc/2(0.+,6.’)

Q03/s = arctan ( v_4 sin(0+8)+r6 cos(3) )

0 est égal & w, la vitesse de rotation du systéme. Pour des variations quelconque de
calage on évalue (3 par dérivée centrée a 'instant d’indice i, comme explicité dans I’équation

4.20.

b = ﬁi+12;tﬁi—1

w= % = At= i&

b = /Bi—&-IQ%;fi—l

Bi = %ﬁi_lw (4.20)

On va peut maintenant obtenir ’équation donnant la force du fluide sur la pale. Les
tables que nous utilisons sont en portance et trainée, alors qu’ici il faut décomposer 1’effort
en une composante normale au profil selon Z5 et une autre tangentielle y_2> On a la relation
de Ffiuide—spate €n fonction de Cj et Cy donnée par la relation 4.21.

_— 1
Fivide—pale = §P0lvf(01574> — Cqyi) (4.21)

Or 74 = cos(a) 75 +sin(a) 73 et i = cos(a)y3 — sin(a) 5. On obtient alors en équation
4.22 la relation donnant F'fyide—pale Selon le modeéle instationnaire accroché recherché
initialement.

1 . .
Ffluide%pale = 5,001’03(01 [COS(Q)B + Sln(a)y—2>] - Cd[COS(Oz)y_2> - sm(oz):f%])

Ch (Voo [vr)?

ey 1 -
Ffluide—)pale = §p6lv£< [Cl (aA3/4) COS(aA3/4) + Cd(aA3/4) Sln(aA3/4)] I—?>

C’,g(voo/vr)2

+ [Cl(aA1/2) Sin(O‘Al/2> - Cd(aA1/2) COS(aA1/2)] y_2>) (4-22)
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Instationnarité en flux décroché

Le phénoméne de décrochage dynamique a été étudié dans la partie précédente. L’objet
de cette partie est de montrer les modifications qui ont été apportées au modéle Gormont
par rapport au cas de tangage simple qui a servi d’étude préliminaire.

Paraschivoiu [Paraschivoiu 2002| propose des régions ou le décrochage dynamique ne
devrait pas étre pris en compte. En effet, les régions de haute turbulence (celles ou la partie
amont perturbe le plus fortement la partie aval par des structures tourbillonaires) ont pour
effet de retarder la mise en place du phénoméne de décrochage. Des mesures de turbulence
sont avancées pour déterminer la localisation précise [Fraunie et al. 1986]. Il est avancé que
dans notre repérage, le décrochage dynamique devrait étre négligé entre les azimuth 195°
et 315°.

La différence principale et la plus évidente est la cinématique spéciale du systéme & axe
transverse Cela résulte en une évolution constante de la vitesse incidente, de la vitesse de

angle
d’incidence pour le calcul en flux décroché. Celle- 01 est donné par les équations 4.23 et 4.24

v.4 cos(0)—rd
dao,, ¢ [mtan ( vasin(6) +r0 ) }

dt dt

d (vA cos(9)—r9ﬂ>
v g sin(9)+r6’ 1
dt vA COS(G)—TéB 2
1+ ( v g sin(@)-{—ré )

(4.23)

dt

v cos(0)—168) Coz(f)_réﬂ) (v sin(0) + r6) — (v.4 cos(f) — réﬁ)gd(”A Sigi9)+ré)
(v sin(0) + r6)2

(v4 cos(B) — vaBsin(f) — 08)(vasin(f) + r0) — (v.4 cos(8) — rfB)(viasin(f) + v40 cos(9))

B (v sin(0) + 76)2

(v4 cos(6 ))(UA sin(6) 4 v.46 cos(6))
(vasin(0) + rd)2(1 + (LA ) )

v 4 sin( +r€

dao,,,  (viacos(d) — v A0 sin(0))(v4 sin(f) + r9)
dt

(4 cos(8) — v a0 sin(0))(vasin(8) + 70) — (v4 cos(8))(viasin(8) + v 40 cos())
2

(v sin(0) + 70)2 + (v.4 cos(0))
(4.24)

Considérations sur ’aspect temporel Si & I'instant de calcul une pale se trouve
dans le tube alors le fluide sera ralenti, la force de la pale sur le fluide étant telle que
calculée. Mais si ’écoulement est libre alors il ne sera pas ralenti. Le présent modéle utilise
une moyenne temporelle de ce phénoméne, c’est a dire qu’il suppose un ralentissement

constant, et donc calcule I'influence moyenne dans le temps que vont avoir les pales sur le
fluide.
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L’influence moyenne d’une pale sur un tube de courant au cours du temps est égale a
I'influence d’une pale fixe dans un tube de courant multiplié par le pourcentage de temps
qu’elle passe dans ce tube par rapport a la face compléte.

Or a vitesse de rotation constante, la vitesse des pales I’est aussi, et donc le pourcentage
de temps passé par un pale dans un des tubes est égal au rapport entre I’angle balayé par
un tube et 'angle d’une rotation compléte soit %. Il faut en outre prendre en compte le
fait qu’il peut y avoir plusieurs pales. On peut donc écrire la relation donnant 'effort du
fluide sur ’ensemble des pales selon le sens du courant en équation 4.25.

-— 1 do
Fituidespate @ = 5peloN 5 (Culeay, ) (v /0r) 8T + Cilan, ) (vo/v0r BT )

-— 1 de .
Ffluideﬁpak? = §PCZU3N% (Cn(aA3/4)<UOO/U7’)2 cos(f + ) — Ct(aAl/g)(UOO/UT)Q sin(0 + 5))
(4.25)

Equation de base du modéle de tube

En égalant les équation 4.8 et 4.25 on obtient I’équation 4.26 qui est & la base du modéle
des tubes.

df
2plrdd|cos(0)|v,a(l — a) = pelv?N - (Cn(a Ag0) (V0 /0r)? cos(0 + )
™

— Cilaa,) (v f0,)* sin(0 + 5)

Ca

2
Ncvs

l—aq)=—"r
a(1-a) 8mr|cos(6)|v2,

(Culaay,) (vso/v:)? cos(0 + B) = Cilaa, ) (vac /vy sin(0 + B)

(4.26)
On calcule les a sur chaque portion amont et aval de chaque tube par un algorithme
de Newton.
L’équation 4.26 a une limitation. En effet, lorsque le chargement de la pale devient trop
élevé, a dépasse 1, et d’aprés 4.6 :

/—J\“/;\
va=(1—a)vy

v <0

Donc la théorie énergétique prévoit une vitesse de flux négative aprés obstacle. En
pratique, on observe un comportement turbulent avec des recirculations, comme lorsqu’une
paroi subit un vent frontal.

Il existe donc une formulation empirique de ce phénomeéne pour les a élevés [Wilson
1980], qui vient reprendre la courbe a.(1-a) pour la modifier en une ligne droite plus réaliste.
Ainsi on utilise la relation empirique 4.27, illustrée dans le graphique 4.9.
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0.5 -+ formulation empirique

0.25 - =T

0 025 05 075 1

Qtransition

FIGURE 4.9 — Tracé de la formulation empirique de C, en fonction de a

1
Co = 1 (Cavansiion = M/ Cotransion = (1 = ) (4.27)
Qtransition 1816

C,

atransition = 1 = \/Caryansivion

Calcul du couple

Le ralentissement du fluide provoque des efforts hydrodynamiques inférieurs que dans
le cas d’un flux non perturbé. On va calculer ces efforts. Soit le torseur des efforts hy-
drodynamiques sur le profil au point A, donné par ’équation 4.28. Ces composantes sont
données par les équations 4.29 et 4.30.

e
Ftiuide—profit
TA(fluide—>profil) = e (428)
MA(fluide%profil) A
% H
Fivide—sprofit = f?l + Fy
Cn(aO% )(UOO/UT)2
1
= 5pclv; Cila0, ) (vso/vr)* (4.29)
0
\ R
.
0
1
MA(fluide—mrofil) = 5;00111? 0 (430)
cCh,

Ra

On rapporte ce torseur au centre du rotor par I’équation 4.31
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—_ =
Mo(fluide—profity = Ma(fiuide—sprofit) + OA N Ffiuide—profil (4.31)

0 r Cn(aO%)(UOO/UT)2
1
= ipclvz 0 +9 0 N Ct(ao%)(voo/vr)Q
Com 0
¢ RQ Rl 0 RQ

—
On obtient la projection du vecteur O A sur le repére Ry par la relation 4.32

r cos(B) sin(B) O r
0 =< —sin(f) cos(f) 0 pA§ O
0 0 0 1 0
R1 Rl
r cos(f)
=9 —rsin(p) (4.32)
0
Rs
r Cn(a0%> r cos(3) C”(O‘Og)
0 AN Cilao,) =\ —rsin(B) Ny Cilao,)
0 R 0 s 0 R 0 2
0
- 0
rcos(ﬁ)Ct(ao%) + rsin(ﬁ)Cn(ao%) .
0
Lo 9
Mo(fluide—sprofity = 5[’01% 0
cCry + 1 ¢08(B)Ci(a0, ) (Voo /vr)? 4 rsin(B)Cn(ao, ) (Vs /vr)? o

Le couple créé sur I'arbre par une pale s’obtient donc par 4.33

)(vso/vr) 47 si0(8)C(004 ) (Voo /v1)?)

(4.33)

On obtient le couple créé par les N pales en sommant les couples déphasés de 27 /N
par rapport a 6.

1
MO(fluiderrofil)? = ipdvz (CCm"i_r Cos(ﬂ)ct(ao

1
2
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Discrétisation azimutale

Le nombre de tubes, qui correspond a la discrétisation spatiale du modéle, ne nécessite
pas d’étre élevé, ce qui participe a la rapidité du modéle. La convergence des résultats pour
les cas expérimentaux considérés est obtenue a partir de 20 tubes, soit 40 pas angulaires.
Ce chiffre sera utilisé par la suite.

4.1.2 Validation

Les différents cas d’expérience sont confrontés a la méthode DMST, telle qu’elle a été
mise en place par Paraschivoiu [Paraschivoiu 1983; 2002], Le but étant de valider le modéle
par rapport & 'expérience et a sa version originale.

- -- expérience
—— DMST
T T 4 [ |
10
Z or
O
—10}+
| | | | | | | | |
0 100 200 300 0 100 200 300
azimuth (°) azimuth (°)
FI1GURE 4.10 — Validation DMST pour le cas A : 2 pales, A=3
- -- expérience
—— DMST
10 | I I | 3 [ -]
50 2 27 1
0 : i |
S S
-5 | ol |
—10} 1 4l |
—15 b~ \ \ \ = | | | |
0 100 200 300 0 100 200 300
azimuth (°) azimuth (°)

FIGURE 4.11 — Validation DMST pour le cas B : 1 pales, A=1.5
Les résultats de la comparaison avec I’expérience sont présentés en figure 4.10 pour le
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cas A et 4.11 pour le cas B. Ces deux cas ont été testés par Paraschivoiu [Paraschivoiu 1983]
et confronté a une version du code DMST semblable au présent code. En comparaison avec
I’expérience les résultats sont relativement bons, et retranscrivent bien la tendance générale.
Des pics d’effort tangentiels sont calculés par le modéle, bien supérieurs a ’expérience,
notamment dans le cas de rapport de vitesse périphérique la plus faible, dans le cas ou
I'incidence dépasse 30°. L’élément du modéle mis en cause ici est le décrochage dynamique
qui conditionne tous les efforts. Un changement de modéle est donc indiqué ici.

La comparaison avec les résultats de calculs proposés par Paraschivoiu dans la littéra-
ture ne montre que trés peu de différence. Le modéle a donc été codé correctement.

--- expérience
—— DMST
10 T T =
L |
ol |
Z
O —5} -
101 |
—15 |
| | | | | | | |
0 100 200 300 0 100 200 300
azimuth (°) azimuth (°)

FIGURE 4.12 — Validation DMST pour le cas C : 2 pales, A=2.5

La comparaison du modéle avec I'expérience dans le cas C est donnée figure 4.12.
Comme précédemment un pic d’effort tangentiel est obtenu. Comme précédemment c’est
le décrochage dynamique qui est mal prédit.

- -- expérience
—— DMST
I I 2 [ ]
10 |- |
1 [ -
0 - ]
~
S S
—10| . or il
—20 s -1 s
| | | | | | | |
0 100 200 300 0 100 200 300
azimuth (°) azimuth (°)

FIGURE 4.13 — Validation DMST pour le cas D : 2 pales, A=5
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La comparaison du mode¢le avec I'expérience dans le cas D est donnée figure 4.13. On
constate ici que les efforts sont trés bien prédits pour la partie amont, mais que les efforts
tangentiels posent probléme dans la partie aval. Le probléme réside donc dans la capacité du
modéle a prédire 'influence de la partie amont sur la partie aval. Cette influence peut étre
le ralentissement du flux ou la perturbation, par génération de structure tourbillonnaires.
Le premier est calculé par le modéle, évidemment pas le second.

Pour évaluer si le ralentissement du flux est correctement prédit, nous comparons les
mesures de vitesse de flux a différentes positions selon I’axe transverse au flux [Strickland

et al. 1979] avec les résultats de la méthode des tubes. Le paramétre comparé est 1 —

V"%:;"”". Il est calculé avec le modéle selon I’équation 4.34.

V:)ut,down = (1 - 2ad0wn)Vout,up

= (1 = 2adown) (1 — 2aup) Voo

V;)ut,doum

Voo

On utilise le profil de vitesse mesuré & un diamétre de distance de I'axe de rotation
de la turbine. La comparaison entre les mesures et les résultats numériques sont présentés
dans la figure 4.14. Le déficit de vitesse est mal prédit. Les pics que I'on voit sur le modéle
proviennent du modéle de décrochage dynamique qui se déclenche. Sur 'axe central de la
turbine le modéle prévoit un ralentissement tres élevé, alors que le sillage expérimental a
plutdt tendance a étre légérement plus rapide au centre que sur les extrémités. Il est donc
normal que les efforts soient sous-évalués. La simulation du sillage par ce modéle est donc
problématique et devra étre étudié plus précisément. On peut observer qu’ici la solidité est
élevée pour le modéle DMST (o = 0.3). Le blocage est donc légérement trop important et
le modéle empirique présenté précédemment doit étre déclenché trop souvent, ce qui peut
expliquer les divergences.

1— =1 — (1 — 2agouwn)(1 — 2ayp) (4.34)

- -- expérience

DMST
1 [ —

0.5 1

|

[a—y

|

<

(@)
Sk O

FIGURE 4.14 — Comparaison numérique-expérience du déficit de vitesse en aval du rotor
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Le dernier cas E est présenté figure 4.15. On constate ici que la tendance du modéle
a surprédire l'effort tangentiel s’inverse ici. Le pic d’effort tangentiel mesuré est bien plus
élevé que ce que le modele calcule. C’est la partie amont qui pose probléme, ce qui indique
que pour des lambdas élevés la perturbation du sillage est bien simulée. Les mesures de
sillage n’ayant pas été effectuées & ce A, il n’est pas possible d’effectuer la méme étude
que pour le cas précédent. La déviation est relativement semblable entre effort tangentiel
et effort normal, c’est donc la portance qui est expérimentalement supérieure au modéle.
L’incidence locale restant inférieure & 8°, le modéle de décrochage dynamique n’est jamais
déclenché, il n’est donc pas en cause. Ce sont donc les effets instationnaires en écoulement
attaché qui doivent étre ici en cause.

--- expérience
—— DMST
20 -
0 -
Z
Q
—20 |- i
—40| |
| | | | _oL \ \ \ i
0 100 200 300 0 100 200 300
azimuth (°) azimuth (°)

FI1GURE 4.15 — Validation DMST pour le cas E : 2 pales, A="7.5

4.1.3 Mise en évidence de la loi de pas idéale

Le programme ainsi écrit permet de déterminer quelle loi de pas permettrait d’obtenir
les performances maximales. On peut en effet balayer tous les calages possibles pour chaque
position azimutale et conserver le calage qui donne 'effort tangentiel le plus élevé.

En pratique le modéle pose probléme pour les raisons qui ont été évoquées précédem-
ment. Dés que 'incidence devient telle que des écoulements physiques complexes auraient
lieu tels que lachers tourbillonnaires ou recirculation, le modéle propose des résultats inco-
hérents. Il a donc fallu limiter les calages & essayer, de maniére & obtenir une convergence
dans la boucle de calcul du facteur d’interférence a.

La procédure suivie pour cette optimisation a été d’utiliser le modéle Gormont ap-
pliquée & la méthode des tubes telle que définie précédemment. On initialise la position
azimutale & 90°, position initiale de la partie amont, pour faire plusieurs tours et ainsi
converger 'optimisation. FEn effet les phénoménes dynamiques impliquent que 1’écoulement
et donc l'effort sur le profil dépend de 'historique de ’écoulement, c’est a dire que chaque
instant avant un instant quelconque vont intervenir dans le calcul des efforts dynamiques
sur un profil. Pour le modéle Gormont I'historique de I’écoulement intervient au travers de
la dérivée temporelle de 'angle d’incidence. La dérivée discréte du premier ordre du pas
angulaire précédent a été utilisée.

On applique cette optimisation a une turbine de 0,4m de rayon a 3 pales droites, pour
une corde de 0,027m et une solidité de 0,1. Le fluide est de 1’'eau se déplagant & 1.5 m/s
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et 0.4 m/s. La vitesse élevée est celle obtenue pour les systémes hydroliens a taille réel, et
la vitesse faible correspond aux résultats expérimentaux disponibles. Cette différence va
permettre d’étudier I'influence du nombre de Reynolds sur 'angle optimal calculé par la
méthode DMS ; il vaut en effet 2.10° pour 1.5 m/s et 4.10* pour 0.4 m/s.

Le critére de convergence a été placé sur 'angle de calage 3 et fixé a 1072, La conver-
gence est généralement obtenu en moins de 3 tours étant donné que le seul impact d’'un
tour & 'autre se situe dans la valeur de la dérivée de ’angle d’incidence d’un tour & 'autre.

Les résultats de cette simulation sont présentés dans les figures 4.16 et 4.17.

101 ‘7 | | | X crdissaht |
i 5 -
5 — =2
N =3 0
= 0 — =]
3 s - i
sl —\=6 el
- A=T7
: 10
—~10 |- A/ .
| | | | | | | | | | | | | | | | | |
0 45 90 135 180 225 270 315 360 0 45 90 135 180 225 270 315 360

0(°) 0(%)

FIGURE 4.16 — Incidence et calage donnant les performances idéales d’aprés le modéle
DMST a Reynolds élevé

T T T T
)\ croissant

5,
E
_5,

| | | | |
0 45 90 135 180 225 270 315 36 0 4

| |
5 90 135 180 225 270 315 36
0(%) 0(%)

FIGURE 4.17 — Incidence et calage donnant les performances idéales d’aprés le modéle
DMST a Reynolds faible

La courbe des incidences est en paliers car les données d’interpolation que nous utilisons
pour déterminer les coefficients statiques ont des valeurs pour tous les degrés entiers. Cela
explique également les décrochage sur les courbes de (5.

La comparaison entre les deux courbes montre que selon ce modéle, I'incidence doit
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rester globalement constante a ’amont et a I’aval, et augmenter avec le nombre de Reynolds.
Cela est logique étant donné que l'incidence de décrochage augmente avec le Reynolds.
On constate immédiatement que les incidences proposées par cette optimisation n’at-
teignent jamais le décrochage. Cela signifie qu’un gain de performance basé sur le décro-
chage dynamique semble impossible & obtenir. Au contraire le modéle suggére que l'inci-
dence idéale pour chaque A soit inférieure de quelques degrés a I'incidence de décrochage
statique. Les différences sont alors simplement dues aux différence de nombre de Reynolds.
Les tableaux d’interpolation utilisés présentent en effet des décrochages qui se déplacent
vers les incidences plus élevées & mesure que l'on augmente le nombre de Reynolds.
On pourrait penser que c’est pour se placer & 'incidence de finesse maximale que I’optimi-
sation prédit de telles lois. Nous allons tracer figure 4.18 et 4.19 les nombres de Reynolds
moyens constatés dans la simulation & Reynolds élevé et les angles de finesse maximales a
différents Reynolds selon les tables d’interpolation utilisés.

-10°
3 \

25 5

Re

o
w
W~
ot
D
.

FIGURE 4.18 — Influence de X sur le Reynolds dans le cas Re = 2.10°

10 - 5

10° 106
Re

FIGURE 4.19 — Variation de I'angle de finesse maximale en fonction du nombre Reynolds
selon les tables d’interpolation utilisées

On constate que les Reynolds de cette simulation se situent entre 5.10* et 3.10°, va-
leurs pour lesquelles ’angle de finesse maximale varie entre 7° et 8°, alors que le modéle
propose des valeurs d’incidence optimaux variant de 8° & 10°, 7° sur une faible portion

108



pour A=2. Ce n’est donc pas la finesse maximale qui donne les meilleures performances
mais une incidence légérement supérieure, pour laquelle portance et trainée augmentent. Il
semble que la portance soit prépondérante ici, et que la turbine voit ses performances aug-
menter méme au prix d’une finesse non optimale, c¢’est & dire d’une trainée plus importante.

Observons maintenant les lois de calage 8 données par le calcul sur la figure 4.17. On
observe les deux discontinuités des fonctions, communes & tous les A, & 90° et 270°, 1a ou
le profil ne peut pas étre moteur, ot intrados et extrados s’échangent. On observe ensuite
le ralentissement entre amont et aval, puisque les cloches de variation de I'incidence sont
moins importantes pour l'aval que pour 'amont. Prenons enfin I'exemple d'un A de 5,
valeur opérationnelle pour la production d’énergie. Le modéle suggére ici de passer de - 8°
a 8° de calage a 90°, puis de varier de maniére pseudo-sinusoidale de 8° & 8°, en passant
par un minimum local de 3.5° & 8§ = 185°. Sur la partie aval il faudrait ensuite passer de
8° & -8°, et varier de maniére pseudo sinusoidale entre -8° et -8° avec un maximum local de
-7°. C’est en fait une sinusoide écrasée, de la forme de la courbe d’incidence de la turbine
de Darrieus étudiée précédemment. L'une des conclusions que peut amener ce calcul est
qu’a aucun moment le modéle de décrochage dynamique n’est sollicité ici. En effet, celui-ci
n’intervient que pour des valeurs d’incidence supérieures au décrochage statique, supérieur
4 10°. Il semble donc que le décrochage dynamique ne puisse pas améliorer les performances,
et pour notre étude il semble que ces modéles de décrochage dynamiques ne soient pas
indispensables. Cependant ces modéles des tubes et Gormont étant relativement simples
ces conclusions ne doivent pas étre définitives. Cette étude rejoint celle de Staelens [Staelens
et al. 2003| qui a utilisé¢ le code CARDAAV de Paraschivoiu |[Paraschivoiu 2002|, code
DMST avec prise en compte des effets secondaires et dynamiques, pour évaluer trois lois
de pas. La premiére consistait & maintenir I'incidence légérement en dessous de ’angle
de décrochage statique, aboutissant ainsi & une loi de pas semblable a celles que nous
avons obtenu ici. La seconde consistait & laisser 'angle d’incidence augmenter jusqu’a cet
angle puis & modifier le calage pour maintenir cette incidence jusqu’a ce qu’elle revienne a
cette valeur sans modifier le calage. Enfin la troisiéme consistait a faire varier de maniére
sinusoidale 'angle de calage de maniére & ce que cette incidence cible, 1égérement en
dessous du décrochage, soit 'incidence maximale obtenue. Ces modifications ont obtenues
des augmentations significatives des performances. La troisiéme loi de pas a été retenue
comme étant plus réalisable et donnant le moins de fatigue de matériaux, et étant donc
la plus intéressante en tant qu’application du concept de variation d’angle sur une turbine
Darrieus.

Nous allons maintenant exploiter cette étude d’angle idéal dans deux loi de pas proches
de celles utilisées dans [Staelens et al. 2003| de maniére a étudier I’augmentation de per-
formance prévue par le modele DMST.

4.1.4 Etude de lois de pas et impact sur les performances
Loi de pas idéale

La loi de pas idéale prévue par le modéle des tubes est une fonction périodique composée
de deux pseudo-sinusoide, 'une convexe déplacée vers les ordonnées positives pour la partie
amont, et I'une concave déplacée vers les ordonnées négatives pour la partie aval comme
illustré figure 4.16 et 4.17. Le résultat de ’étude précédente est utilisé pour évaluer les
performances de ce type de loi & plusieurs rapports de vitesse périphérique.

Les différences de performances prévues par le modéle DMST sont présentées en figure
4.20.
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FI1GURE 4.20 — Variations des performances obtenues avec une loi de pas idéale

Les courbes de performance différent largement. Alors que la turbine Darrieus parvient
a un Cpmqq légérement inférieur & 20%, la modification de 'angle idéale utilisée permet
de dépasser 30%. L’ensemble des valeurs de rapport de vitesse périphérique étudiées pré-
sentent des résultats améliorés. Ce résultat s’explique par le fait que pour chaque régime de
fonctionnement 'angle d’incidence est maintenu & un angle idéal, pour lequel la portance
reste élevé tout au long de la rotation, sans augmentation de trainée due au décrochage pour
les rapport de vitesse périphérique faible. De méme & A élevé la loi de pas maintient une
incidence suffisamment élevé pour que l'effort tangentiel obtenu donne des performances
accrues.

il est intéressant de remarquer que la courbe de performance se déplace vers la droite,
c’est-a-dire que la meilleure performance obtenue en pas fixe l'est pour A=3, alors que
pour le calage variable il s’obtient pour A=5. Cette donnée est intéressante pour la concep-
tion d’un systéme de conversion électromécanique a adapter sur la turbine, notamment
la stratégie de Maximum Power Point Tracking qui dépend directement de ce point de
performance maximal.

Contrairement a [Staelens et al. 2003| qui avait uniquement utilisé un modéle de tur-
bine fonctionnant & A=2.9, la présente étude montre que selon la méthode DMST, des
performances plus importantes peuvent étre obtenues en fonctionnant a A élevé. Cela est
d’autant plus profitable qu’a performance identique, une turbine plus rapide subit moins
d’effort, et est donc moins sujette & des problémes de structure et de positionnement.

Etudions les deux cas A=3 et A = 5 figure 4.21 pour mieux comprendre ces différences.
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FIGURE 4.21 — efforts tangentiels comparés entre loi de pas idéal et Darrieus d’apreés le
modéle DMST

On observe que la loi de pas idéale permet d’obtenir des efforts tangentiels plus constants.

Ces efforts restent positifs & tout instant ce qui est bénéfique pour la turbine, les efforts
étant plus réguliers et n’amenant pas d’a coup. Pour A=3, la turbine & pas fixe présente un
fort pic & 'amont pour #=170°, suivi d’une forte chute immédiatement aprés, comporte-
ment caractéristique du décrochage dynamique. Ce pic est presque deux fois plus important
que le pic obtenu avec la loi de pas idéal, mais la chute d’effort tangentiel qui suit est trés
néfaste pour les performances. D’un autre coté la loi de pas idéale permet de maintenir un
effort tangentiel relativement élevé, ce qui améliore les performances malgré un pic plus
faible.
Pour A=5, le calage fixe a également un pic d’effort tangentiel plus important qu’avec la
loi de pas idéale, et sans chute violente vers les valeurs d’effort négatives. Cela est normal
étant donné qu’a A élevé, l'incidence reste suffisamment faible pour éviter le décrochage.
Cependant, comme le cas précédent, la loi idéale permet de maintenir I'effort tangentiel a
des valeurs toujours élevées, a 'amont comme a ’aval.

Loi de pas sinusoidale

Comme l’a conclu [Staelens et al. 2003], cette loi de pas n’est pas intéressante pour
une application concréte. Cet auteur a conclu que des gains de performance légérement
moindres peuvent étre obtenus avec une loi de pas sinusoidale simple. Les angles maximums
de sa loi idéale, semblable & celle que nous avons utilisé précédemment, ont été utilisés pour
paramétrer ces lois sinusoidales. Dans le cas considéré par [Staelens et al. 2003], le rapport
de vitesse périphérique vaut 2.9, ce qui induit des angles d’incidence allant jusqu’a 20°.
Deux lois sinusoidales sont essayées, 'une d’amplitude 8° et 'autre de 4°, ramenant ainsi
Iincidence & 12° et 16° respectivement. Le code CARDAAV aboutit & des augmentations de
performances plus importantes pour 'amplitude plus faible, ce qui signifierait que dans leur
cas le modéle Gormont prévoit des augmentations de performance lorsqu’un décrochage
dynamique plus profond apparait. Le cas considéré sera pour un A de 5, ce qui signifie
que l'incidence sera d’emblée plus faible que ’angle de décrochage dynamique. Pour rester
dans l'idée de [Staelens et al. 2003], il faudra donc augmenter I'incidence pour obtenir des
augmentation de performance. Une sinusoide d’amplitude 3°, ce qui correspond au pas
utilisé aux incidences maximales pour la loi idéale, est donc essayée. Les résultats sont
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regroupés dans la figure 4.22.
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FIGURE 4.22 — efforts tangentiels comparés entre loi de pas sinusoidale et Darrieus d’aprés
le modéle DMST

On constate ici que les performances sont améliorées de 23%. Sur les parties amont et
aval le pic d’effort arrive plus tard que le pas fixe et est moins marqué, mais la loi de pas
permet de maintenir des efforts plus importants globalement. On note que contrairement
au cas de loi idéal ici le décrochage dynamique intervient et est bénéfique. Il est cependant
discutable que l'on ne distingue pas de chute d’effort tangentiel pour la loi sinusoidale
malgré 'intervention d’un décrochage dynamique. En outre les résultats sont sensiblement
différents de ceux prévus par [Staelens et al. 2003|, qui prévoit des efforts sensiblement
proches entre amont et aval, alors que ’étude présente prévoit des efforts plus faibles a I'aval
ce qui est logique lors de I'utilisation de la méthode DMST pour laquelle un ralentissement
de fluide est calculé.

4.1.5 Conclusion

Le modéle DMST avec décrochage dynamique Gormont a été mis en place pour éva-
luer les performances d’une turbine Darrieus pour laquelle 'angle de calage varie. Une
augmentation de performance est constatée pour deux lois de pas. Cependant les résultats
locaux (efforts tangentiels et normaux) sont discutables, et un modéle plus évolué semble
nécessaire pour avoir une idée plus précise des phénoménes mis en jeu.

4.2 Application du modéle ONERA-EDLIN aux turbines a

axe transverse

Nous allons adapter la méthode de calcul des efforts instationnaires ONERA-EDLIN [Pe-
tot 1989] pour modéliser une turbine a axe transverse. Un des intéréts de cette méthode
est d’étre capable de modéliser plus précisément les efforts, a la fois en régime accroché
et décroché. Le modéle présente également I'avantage de pouvoir étre adapté a n’importe
quelle cinématique. En effet la variable représentant la cinématique du profil dans les cal-
culs fluides n’est pas une variable cinématique & proprement parlé, comme incidence o
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FIGURE 4.23 — Repérage de 'adaptation du modéle ONERA-EDLIN & la méthode DMST

ou variable de pompage h, trop particuliéres aux mouvements basiques. C’est la vitesse
induite ou "downwash", quantité représentant la déflexion de flux crée par le mouvement
du profil qui est utilisée. Cependant bien qu’une version avancée du modéle, prenant en
compte tangage et pilonement, ait été développée, Petot [Petot 1989] insiste sur le fait que
la validation n’a pas été complétement effectuée dans ces cas. L’adaptation du modéle aux
turbines & axe transverses, qui ont pour cinématique un mélange complexe de ces trois mou-
vements simples, permettra donc de surcroit de proposer une vérification supplémentaire
du modéle.

Plusieurs adaptation sont nécessaires par rapport au cas du tangage simple pour lequel
il a été initialement pensé et validé, présenté précédemment. La premiére modification est

le calcul de la vitesse induite, qui découle de ’application de la condition de glissement sur
le profil.

4.2.1 Vitesse induite

On considére le cas d'une turbine a axe transverse pour laquelle le repérage est défini
figure 4.23.

Comme définit précédemment les variables de vitesse induites nécessaires a la simulation
ONERA-EDLIN sont définies par les équations 4.35 et 4.36.

WO = VZ (.%'M/C = 0.25) (4.35)
W)= —— 4.
! GmM/b ( 36)
0P
V; = 4.37
Y2 ( )
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Vi(xpr) étant la vitesse induite au point d’abscisse zj; dans le repére 2, définie par
I’équation 4.37. Elle est définie par la condition de vitesse normale nulle & I'interface fluide-
solide, équation 4.38.

(Vo= i) =0

VO — V) fruide (4.38)

Dans notre cas les variables se définissent de la maniére suivante.

® : potentiel de vitesse de ’écoulement, T =V
W : vitesse locale du point M quelconque, W = —‘74) + m
7 : vecteur normal au profil, =5
M : Point quelconque de la corde du profil, paramétré par son abscisse x s

e
D’aprés I'équation 4.14 on obtient la valeur de Vi, fryige (équation 4.39).

Vit fuide = —VaAT + 7091 + (xp — 4)(0 + B)T3 (4.39)

Le potentiel de vitesse dans Rg est donné par V& = aq: 5 + g;}b y_% On peut alors
appliquer la condition de glissement 4.38, qui améne l’équatlon 4 40

—_— o _ 8<I> .
<V‘I> - VM/flm'de 7 [8 8 U+ VAT — 0yl — (xm — xa)(0 + B)T5| 73
0P .
= 90 + Vacos(0 + B) —rOsin(B) — (xar — 2.4)(0 + )
0P - .
e —Vycos(0+ B) +rsin(B) + (xar — xa) (0 + ) (4.40)
2
Dans le cas du systéme Darrieus considéré ici le point A est au quart de corde, et on

cherche V;(M) = g—f;(M ) dans deux cas particuliers donnés en 4.35 et 4.36. On obtient

alors les expressions de Wy (équation 4.41) et W; (équation 4.42).

W() = V; (CL'M/C = 0.25)
= —Vycos(0+B) + 6 sin(f3) (4.41)

V(e

W= dxar /b

0 —Vycos(0+ B) +r0sin(B) + (zar — 4) (0 + B)
- axM/b

_ObEL(0 + )
- Oz /b

=b(0+p) (4.42)
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On calcule les dérivées temporelles en équations 4.43 et 4.44, nécessaires pour le modéle.

% = V(0 + B)sin(0 + B) + r(Osin(B) + 05 cos(5)) (4.43)
ave .
o O+ h) (4.44)

4.2.2 Adaptation a la méthode énergétique

Le modéle DMST présenté dans la partie précédente doit étre ici utilisé pour simuler
correctement le ralentissement du fluide, & 'amont comme & l'aval. Plusieurs stratégies
doivent étre envisagées, étant donné que les deux modéles ont des variables d’entrée et de
sortie communes.

Dans la cas de I'utilisation de la méthode DMST compléte, mettant en oeuvre plusieurs
tubes dans lesquels le ralentissement de fluide est calculé indépendamment des autres,
I’application de la méthode ONERA est lourde. En effet a chaque itération dans la boucle
de calcul de paramétre de ralentissement a, il faut calculer les efforts par la méthode
ONERA-EDLIN qui met en oeuvre une routine de résolution d’équation différentielle non
linéaire. Le nombre d’itération est généralement de l'ordre de la dizaine pour arriver a une
convergence de 1073 ce qui rend le calcul relativement long, de l'ordre de la dizaine de
minutes. C’est pourquoi il a été décidé d’essayer de coupler le modéle ONERA-EDLIN avec
une méthode Double Streamtube, qui calcule le ralentissement global sur la partie amont,
puis sur la partie aval. Il a été montré que les résultats obtenus par cette méthode sont
comparables & 20% prés a ceux de la méthode DMST. Dans le but d’étudier non pas le
ralentissement du fluide mais une autre approche de la simulation des effets instationnaires
sur une turbine Darrieus, il a semblé intéressant d’essayer cette version simplifiée. Le temps
de calcul est de I'ordre de la minute, ce qui permet d’étre beaucoup plus large lors de I’étude
des différentes lois de pas.

Les résultats entre 'utilisation du modéle a plusieurs tubes et celui n’en utilisant qu’un
étant proches a 5% prés, il a été décidé d’opter pour la version la plus simple. Les résultats
sont visibles figure 4.24
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FIGURE 4.24 — Comparaison entre les différentes approches de simulation de ralentissement
de fluide pour le modéle ONERA-EDLIN

4.2.3 Validation
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FIGURE 4.25 — cas C
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FIGURE 4.27 — cas E

Pour les cas C, D et E la comparaison entre effort simulé et expérimental est présenté
dans les figures 4.25,4.26 et 4.27. La validation est bonne pour le cas D. La tendance géné-
rale des courbes est simulée correctement, et la plupart des extremums sont correctement
prédits, avec un léger déphasage. Le seul probléme dans ce cas est la partie aval, 1 ot I'in-
cidence est maximale. En effet le modéle prévoit un effort tangentiel relativement élevé sur
la quasi totalité de ’aval, alors que expérimentalement on constate une chute assez rapide
de cet effort & 340° environ. Cette chute étant probablement due a I'interaction amont/aval,
il semble ici que le modéle énergétique soit mis en défaut pour cette prédiction.

Dans le cas E, la validation est moins bonne. Les efforts normaux sont globalement sous-
estimés de 20% en moyenne, et les efforts tangentiels sont plus déphasés que dans le cas
précédent, avec un déphasage moyen de 15° sur 'amont. L’aval présente la méme surpré-
diction que pour le cas D.

Le cas C est assez mal prédit, bien que qualitativement les résultats soient semblables.
Encore une fois les efforts normaux sont sous-estimés, et le pic d’effort tangentiel amont
est lui sur-estimé. Le cas C étant celui dont A est le plus faible, les angles d’incidence mis
en jeu sont élevés, et le décrochage est profond, phénomeéne le plus difficile pour le modéle
ONERA-EDLIN. Nous avions constaté que lors de décrochage importants ce modéle pou-
vait dévier. Il semble donc intéressant d’améliorer la modélisation de décrochage profond
de maniére & avoir une meilleure prédiction des régimes a A faibles.
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Cr erreur Cn erreur | max(Cr) | erreur | max(Cy) | erreur

Mesure | 0.207 - -0.548 - 1.301 - 16.011 -
Gormont | 0.186 | -9.9% | -1.349 | 146.3% 3.271 151.6% 12.899 -19.4%
ONERA | 0.605 | 192.7% | -0.386 | -29.7% 2.029 56.0% 8.507 -46.8%

TABLE 4.1 — Comparaison des résultats DMST avec modéle de décrochage Gormont et
ONERA-EDLIN pour le cas C

La conclusion de cette validation est positive, étant donné que le cas le plus proche
d’un point de fonctionnement de production d’énergie s’est révélé bien validé. Le mo-
déle ONERA-EDLIN couplé au modéle single streamtube semble étre plus performant que
I’association DMST /Gormont pour un temps de calcul légérement plus élevé.

4.2.4 Comparaison entre modéle de décrochage Gormont et ONERA-
EDLIN

La méthode ONERA-EDLIN appliquée aux turbines & axe transverse doit étre com-
parée a la méthode la plus largement utilisée dans le cadre du modéle DMST, la méthode
Gormont. L’étude des courbes d’effort montre une meilleure prédiction pour la méthode
ONERA-EDLIN. Pour le cas C figure 4.25, le fort pic de C7 a amont et les valeurs trés
faibles a ’aval pour le modéle Gormont pose probléme pour toute étude locale et montre
bien les limites de ce modéle de décrochage simple aux A faibles. Les efforts normaux sont
cependant mieux reproduits, grice notamment au pic négatif a I’amont. Pour le cas D
figure 4.26 les résultats sont meilleurs pour les efforts tangentiels notamment a ’amont.
Les résultats sont équivalents pour les efforts normaux. Pour le cas E figure 4.27 encore
une fois les efforts tangentiels sont mieux prédits & 'amont. A 1’aval cependant le modéle
Gormont est plus précis, ce qui montre que le calcul de ralentissement de flux est meilleur
pour des A élevés avec ce modéle. Pour les effort normaux les deux modéles sont proches,
avec un avantage pour le modéle ONERA & 'aval.

Dans un objectif de choix de modéle pour le dimensionnement de ce type de systéme
qui était 'un des objectifs initiaux, nous allons étudier les valeurs moyennes et maximales
des efforts normaux et tangentiels pour chaque modéle et leur écart relatif avec les mesures.
Pour le cas C table 4.1 le modéle ONERA-EDLIN est meilleur pour les efforts tangentiels
en valeur maximale et pour les effort normaux moyens. Le modéle Gormont compense
une trés forte valeur maximale de Cr & 'amont par des valeurs faibles & ’aval, donnant
une moyenne trés proche de 'expérience. Pour le cas D table 4.2 la seule différence mar-
quée s’observe pour 'effort normal moyen, pour lequel le modéle ONERA est meilleur. Les
autres valeurs sont équivalentes pour les deux modéles et assez proches de ’expérience.
L’écart le plus important est Ieffort tangentiel moyen prévu par le modéle ONERA, di
a une mauvaise prédiction de la seconde partie de I'aval, entre 8 = 0° et 45°. Pour le cas
E table 4.3 le modéle ONERA est meilleur, sauf pour leffort tangentiel moyen. L’écart
relatif trés important du modeéle ONERA avec 'expérience est dii & une valeur mesurée
quasi nulle, induisant un pourcentage d’erreur tres élevé.
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Cr | erreur Cy erreur | max(Cp) | erreur | max(Cy) | erreur

Mesure | 0.480 - 0.5079 - 1.898 - 20.013 -
Gormont | 0.241 | -49.8% | -2.629 | -618.9% 1.381 -27.3% 18.776 -6.1%
ONERA | 0.833 | 73.2% | -0.667 | -231.6% 2.157 13.5% 16.979 -15.1%

TABLE 4.2 — Comparaison des résultats DMST avec modéle de décrochage Gormont et
ONERA-EDLIN pour le cas D

Cr erreur Cy erreur | max(Cp) | erreur | max(Cy) | erreur

Mesure | -0.0212 - -18.849 - 2.802 - 45.009 -
Gormont | -0.084 296.4% -2.629 | -80.0% 1.828 -34.7% 34.148 -24.1%
ONERA | 0.554 | -2710.9% | -6.425 | -65.9% 2.878 2.8% 35.054 -22.1%

TABLE 4.3 — Comparaison des résultats DMST avec modéle de décrochage Gormont et
ONERA-EDLIN pour le cas E

4.2.5 Comparaison entre tangage simple et Darrieus

L’un des points forts du modéle ONERA-EDLIN est sa capacité a prendre en compte
des cinématiques plus élaborées que le simple tangage. Nous allons comparer les résul-
tats donnés par le modéle dans le cas d’un tangage simple avec la cinématique Darrieus.
Concrétement, cela revient a simplement simuler une variation d’incidence correspondant
a l'incidence calculée avec la turbine Darrieus. La seule différence dans le code est le chan-

gement des fonctions cinématique W0 et W1.

----- > cas C - Darrieus
—> cas C - tangage

FIGURE 4.28 — Comparaison tangage simple/Darrieus pour le cas C
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FIGURE 4.30 — Comparaison tangage simple/Darrieus pour le cas E

On peut constater sur les fig. 4.28, 4.29 et 4.30 que la trainée ne montre que peu de
différence. Seuls les cas C et D ont une différence de méme valeur bien que la trainée totale
pour le cas C soit plus élevée du fait d’un décrochage plus profond. La trainée est plus
faible a la transition amont/aval, ce qui est normal dans la mesure ou la différence découle
du décrochage. En observant les courbes des différentes composantes fig. 4.31 que le terme
de décrochage est le terme prépondérant de cette différence. La différence pour la trainée
est donc faite par la dérivée de Wy = —V.cos(0 + ) + r.w.sin(3) qui est présente dans
le second membre de I’équation différentielle en ~s.
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FIGURE 4.31 — Les différentes composantes de trainée du modéle ONERA en tangage et
Darrieus pour le cas D

Pour la portance, les trois cas présentent des différences. Les deux cas ol le décrochage
est nul ou quasi-nul, la courbe de descente en incidence est au-dessus de la courbe de montée
en incidence, ce qui recoupe les résultats expérimentaux et les solutions analytiques. Les
courbes de la turbine Darrieus sont légérement étirées selon ’axe des ordonnées, présentant
des extremums plus importants. Comme cela peut étre constaté fig. 4.32 c’est le terme
circulatoire qui est responsable ici. On peut noter que la différence est plus marquée a
I’aval qu’a I'amont ce qui provient certainement du ralentissement du fluide.

Pour le cas C ot le décrochage est plus marqué le méme genre de phénomeéne est visible,
sur la fig. 4.28. La différence principale vient de I'inversement de I’hystérésis, puisque la
descente en incidence a des valeurs plus faibles que la montée, ce qui est vérifié encore une
fois analytiquement et expérimentalement. Les extremums sont également plus important
pour la cinématique Darrieus. La différence est trés marquée entre Darrieus et tangage, ce
qui peut s’expliquer par 1’état décroché du profil & 'amont qui se répercute sur la partie
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aval fig. 4.33.
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FI1GURE 4.32 — Les différentes composantes de portance du modéle ONERA en tangage et
Darrieus pour le cas D
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FIGURE 4.33 — Les différentes composantes de portance du modéle ONERA en tangage et
Darrieus pour le cas C

4.2.6 Considération sur le coeflicient de moment

L’un des points forts du modéle, et I'une des raisons pour laquelle il a été écrit, est
de calculer le coefficient de moment assez précisément. Comme discuté précédemment, il
a été montré expérimentalement que ce coefficient pouvait atteindre 3 fois sa valeur de
décrochage statique.

Le moment a été beaucoup étudié dans le cadre du décrochage dynamique comme va-
riable de controle, puisque 1’on a constaté que le pic de moment intervient précisément au
moment ot le décrochage s’enclenche et est facilement mesurable ; mais également comme
variable de design, puisqu’il est a l'origine d’instabilités fluide/structure en tangage des-
tructrices comme notamment le flottement |[Theodorsen 1935].
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Dans notre cas, bien que ce type d’instabilité puisse poser probléme, nous n’allons
aborder le probléme que sous I'angle des performances. En effet, un couple appliqué a
une pale d’hydrolienne modifie le couple global obtenu sur I'arbre central. Les données
expérimentales utilisées jusqu’alors ne sont pas concernées par cette variable, puisque les
valeurs mesurées sont des valeurs d’effort sur les pales. Nous allons tout de méme étudier
le moment hydrodynamique et son influence sur les performances pour ces trois cas.

La convention pour le coefficient de moment est de choisir un coefficient négatif lorsque
le bord d’attaque du profil descend, sans rapport avec le sens trigonométrique. Dans notre
cas ol la cinématique est légérement plus complexe, on choisit cette convention pour la
position de transition aval — amont, 4 90°. Puis cette convention s’étend & toute les
positions de 8 dans le repére lié au profil, ce qui signifie qu'un coefficient de moment positif
correspond au sens de rotation du bord d’attaque vers l'extérieur, ce qui est un couple
opposé au sens de rotation et donc frein. Par exemple, I'incidence est négative, si l’'on
prend une position quelconque du profil sur la partie amont. Une incidence négative aura
un coefficient de moment négatif en régime accroché et un pic positif en régime décroché.
Ainsi les régimes décrochés seront freins et les régimes accrochés seront moteurs a ’amont,
et inversement a l'aval.
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FIGURE 4.34 — Coefficients de moments calculés par le modeéle ONERA-EDLIN pour les
cas C, D et E

On peut observer sur la fig. 4.34 que pour le cas D seul un léger décrochage intervient,
quasiment invisible sur le tracé, et aucun pour E, ce qui laisse le coefficient de moment
a des valeurs quasi constantes. A I'inverse, pour le cas C o les incidences sont beaucoup
plus élevées un décrochage marqué s’observe. une légére diminution du moment & 135°
suivi d'un pic & 270°, ou C), atteint 0.2, montre que le décrochage est profond & I’amont.
A T'aval un léger décrochage s’observe, mais il est diminué d’une part par le ralentissement
du flux qui induit un TSR virtuellement plus élevé, et d’autre part & cause de la valeur
trés élevée du moment & la transition amont — aval qui perturbe I’équation différentielle
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qui gére le terme de décrochage en moment.

L’influence sur le coefficient de performance se calcule grace a I’équation 4.48.

Cthydro =

1
Mhydm = i.p.Spmﬁl.c.vf.Cm

PMhydm = Mhydro"g

PMhyd'ro

1
§-p~Sturbine'vgo

(4.45)

(4.46)

(4.47)

(4.48)

D non modifié
E non modifié
D modifié
E modifié

B CQ.UE.Cm.é
o 2rad
Il peut s’observer fig. 4.35
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FIGURE 4.35 — Influence du moment sur les performance pour les cas C, D et E
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Cas C | Cas D | Cas E
Chmoment | 0.51% | 0.21% | 2.4%

CPunon modific | 18.59% | 54.19% | 47.98%

CPmodific | 18.08% | 54.40% | 50.42%
différence relative | -2.73% | 0.39% | 4.84%

TABLE 4.4 — Influence du moment sur les performances d’aprés le modéle ONERA

Comme prévu, on constate sur la fig. 4.35 que pour les cas D et E ou le régime reste
non décroché, le coeflicient de performance modifié par 'inclusion du coefficient de perfor-
mance lié au moment est supérieur au coefficient de performance & I'amont et inférieur a
Paval. Ainsi le moment est moteur sur la partie amont et frein a ’aval. Pour le cas C, on
peut observer que le décrochage & ’'amont provoque un impact négatif du moment sur les
coefficients de performance entre 180° et 270°, et est quasiment sans influence sur la partie
aval. Cette influence est globalement faible, de I'ordre du pour-cent comme cela peut s’ob-
server sur la table 4.4. On dénote tout de méme que plus le rapport de vitesse périphérique
augmente plus l'influence est marquée.

4.2.7 Variation d’angle
Influence du moment hydrodynamique

Le moment intervient également dans le calcul des performances avec variation d’angle.
En effet, en plus de l'influence directe sur le couple, la vitesse de rotation des pales pour
obtenir un calage variable fait qu'une puissance de rotation existe. Celle-ci peut étre positive
ou négative, motrice ou frein, et sera calculée par la suite grace a la formule 4.49.

M, hydro- 5

vaariation d’angle T o..7.3
5-p-2.rlvg

_ cz.vE.Cm.B

3
2r.v3,

(4.49)

126



loi de pas idéale
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FIGURE 4.36 — Loi de pas idéale
La loi de pas idéale prévue par le modéle DMST va étre essayée avec ce modéle. Elle

est représentée figure 4.36, superposée avec l'incidence au quart de corde dans le méme cas
sans modification d’incidence.

—— loi idéale ONERA-EDLIN
—— Darrieus ONERA-EDLIN
——loi idéale DMST /Gormont

— Darrieus expérience ; ; ; . .
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FIGURE 4.37 — loi idéale appliquée au cas D

On constate un gain en performance de 33%, largement inférieur au gain prévu par la
méthode DMST. Contrairement & cette méthode qui prédit une augmentation quasi ins-
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tantanée de leffort tangentiel au moment des pics de beta, la méthode ONERA-EDLIN
donne un effort tangentiel qui évolue lentement vers son maximum, ce qui semble beau-
coup plus plausible étant donné les efforts de masse ajouté mis en jeu d’une part, et le
temps nécessaire au fluide pour atteindre un comportement pseudo-stationnaire aprés un
changement brusque de loi de calage.

Comme mentionné précédemment, le moment hydrodynamique a été calculé pour
connaitre la puissance nécessaire pour mettre les pales en rotation.
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FI1GURE 4.38 — Influence du moment hydrodynamique sur les performances lors de la va-
riation d’angle

Dans la fig. 4.38, le coefficient de performance calculé correspondant au moment hy-
drodynamique est positif lorsque la puissance est consommée par la variation de calage.

On constate dans la figure 4.38 qu'un léger décrochage a lieu au moment de la tran-
sition amont — aval, entre 230° et 315°. Cela s’explique par le déclenchement du modéle
de décrochage pour ces positions, du fait d’une vitesse locale plus faible. Sur le coeflicient
de performance 'influence est minime cependant, toujours inférieure au pourcent. Les va-
riations brusques d’incidence induisent des pics de vitesse de rotation et donc des pics de
puissance nécessaire. Enfin on constate que la valeur moyenne de ce coefficient de puissance
nécessaire vaut 0.00767%. Ainsi dans le cas ot I'on envisage de récupérer I’énergie lorsque
ce coeflicient est inférieur a 0, la variation d’incidence n’aurait pas d’influence sur les per-
formances. Dans le cas contraire, par exemple avec I'utilisation d’actionneurs électroniques,
on prendrait la valeur moyenne de la valeur absolue de cette valeur, soit 0.23%, ce qui est
négligeable.

Nous allons observer les différentes composantes en portance et trainée données par le
modéle ONERA-EDLIN de maniére & avoir une vision plus précise des phénoménes mis en
jeu. Les différents termes de portance du modéle ONERA sont présentés figure 4.39. Ceux
de la trainée sont présentés figure 4.40.
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FIGURE 4.39 — Comparaison des différentes composantes de portance du modéle ONERA
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FIGURE 4.40 — Comparaison des différentes composantes de trainée du modéle ONERA

Les deux termes de décrochage tout d’abord ne sont pas nuls dans les deux cas. Cela
semble étrange étant donné que le modéle DMST prévoyait que les profils restent en régime
non décroché pendant tout le cycle. Cela s’explique cependant par le fait que le calcul de
ralentissement de fluide soit différent ici, d’'une part parce que l'on utilise un seul tube
contre plusieurs dans le cas de la DMST, et d’autre part parce que les efforts sont obtenus
par la méthode ONERA-EDLIN. Ainsi on constate que le ralentissement est légérement
plus faible globalement ; cela se vérifie par le terme sans décrochage de trainée qui prend
des valeurs plus importantes & I'aval qu’a ’amont, ce qui témoigne d’une incidence locale
plus élevée et donc d’un ralentissement plus faible que celui prévu par la méthode DMST :
la variation de pas & I’aval induit un angle beaucoup plus élevé qu’utilisée avec la méthode
des tubes.

Toujours sur les terme de décrochage, on constate que le modéle prévoit que le décro-
chage réduise la portance de 10% et augmente la trainée de 30% environ, ce qui est néfaste
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pour les performances. Le gain de performance espéré par le pic momentané de portance
lors du phénoméne de décrochage dynamique n’est pas obtenu, ce qui s’explique par le fait
que la vitesse de rotation du systéme est trop faible comparée a la vitesse du phénoméne
de décrochage dynamique avec les constantes de temps recommandées par Petot. En effet,
avec un retard adimensionnel au décrochage de 8, le retard en seconde est de l'ordre de
0.8 secondes, ce qui correspond a 30° de révolution et est trop faible pour avoir des effets
réellement bénéfiques sur les performances. Méme si il est possible d’obtenir un pic sur
ces 30°, la chute de portance et I’hystérésis qui suit élimine totalement les gains. On peut
cependant imaginer que d’avoir le maximum et donc le pic de portance juste avant le re-
tournement pourrait éliminer cet hystérésis.

On remarque ensuite des pics, des variation brutales et ponctuelles dans certaines com-
posantes. Ils proviennent de la loi de pas qui comporte elle méme des décrochements
brusques, ce qui produit des dérivées premiéres et secondes trés saccadées. le terme de
masse ajouté par exemple a 4 pics qui correspondent aux changements brusques de S5 lors
des deux passages amont/aval, qui créent des accélérations trés importantes - raison pour
laquelle cette loi de pas semble non adaptée a une application réelle.

Quantitativement, pour la portance le terme circulatoire géré par le terme 1 est prépon-
dérant, 10 fois plus important que le terme de décrochage qui est le second en importance.
Pour la trainée le terme "sans décrochage" est trois fois supérieur au terme de décrochage,
ce qui signifie que pour la trainée le décrochage joue un role relativement important, ce
qui peut étre dii au fait que le retard au décrochage préconisé par Petot pour la trainée
soit 0, contre 8 pour la portance.

Comparativement entre le systéme Darrieus et la loi idéale calculée par le modéle
DMST, les conclusions sont les suivantes. Pour la portance d’une part, les variations de
pas créent des modifications importantes. Pour étre motrice, la portance doit étre négative
a I’amont entre 90° et 270°, et positive a I’aval entre 270° et 90°.

Sur le terme non circulatoire de portance, les pics cités précédemment sont alternati-
vement freins et moteurs : le terme circulatoire est frein juste avant 90° et 270°, et moteur
juste aprés. Notons cependant que ces domaines ne jouent que trés peu sur les perfor-
mances car la portance y est quasiment perpendiculaire & la trajectoire. En dehors de ces
domaines, a ’amont le terme non circulatoire est moins efficace avant 180° et plus efficace
aprés. Globalement la variation de pas ne modifie pas les performances sur ce terme, et
contribue méme & lisser l'effort ce qui est positif pour éviter les mouvements parasites.
A Taval le terme non circulatoire est légérement moins néfaste avec la variation de pas,
mais les valeurs sont trés proches. Globalement ce terme est de 'ordre de 1072 & I'amont
et a l'aval ce qui est faible comparé aux autres termes, mais au niveau de la transition
amont /aval il est de ordre de 1071, ce qui démontre que les fortes vitesses angulaires en
08 peuvent jouer un rdle sur les performances.

Le comportement du terme non circulatoire de trainée est similaire mais différent. Il
est moteur juste avant 90° et 270°, et frein juste aprés. Cependant le phénoméne de lissage

est également présent.

Sur le terme sans décrochage de trainée, la variation de pas induit une augmentation
globale, avec une légére diminution au niveau de l'incidence maximale amont.
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Sur le terme de masse ajoutée, notons d’abord que le systéme Darrieus n’a pas de terme
de masse ajoutée, car l'accélération des pales est toujours nulle. Pour le pas variable, es
pics sont toujours moteurs, mais la variation testée & 'amont et 'aval est néfaste. Elle est
cependant de l'ordre de 1073 ce qui est négligeable par rapport aux autres termes. On
peut conclure que ce terme de masse ajouté ne pose pas de probléme a la variation de pas,
mais que comme le terme non circulatoire il faut éviter les accélérations trop importantes
a la transition amont/aval, de maniére a ne pas créer d’efforts parasites trop importants.

Sur le terme circulatoire de portance les performances sont améliorées globalement, da-
vantage a I'aval qu’a 'amont étant donné 'augmentation d’incidence trés importante. Ce
terme augmente plus rapidement que dans le cas du systéme Darrieus ce qui était attendu.
C’est sur ce terme que 1’on voit le plus nettement les gains apportés par la variation de pas.

Sur le terme de décrochage de portance, les résidus de décrochage de la partie amont
ont un effet bénéfique de courte durée au début de la partie aval, mais trés rapidement ce
terme devient néfaste. Il est globalement mauvais pour les performances du systéme, ce
qui confirme le fait que 'on doive éviter le décrochage pour obtenir le gain de performance
maximal.

Le terme de décrochage de trainée enfin est augmenté par la variation de pas, surtout

a laval.

loi de pas sinusoidale

Nous allons essayer des lois sinusoidales de fréquence égale & la fréquence machine.
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FIGURE 4.41 — Simulation de lois sinusoidales de fréquence relative unitaire par le modéle

ONERA-EDLIN
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FIGURE 4.42 — Influence du moment hydrodynamique sur les performances pour des lois
sinusoidales de fréquence relative unitaire par le modéle ONERA-EDLIN

On observe dans la figure 4.41 un maximum de performance pour une amplitude de 5°
sur la fonction sinusoidale utilisée. En comparaison avec les conclusions tirées dans la par-
tie précédente cela est tres élevé, puisque 'incidence locale maximale & I’amont est autour
de 14°; bien au dessus de ’angle de décrochage statique. Il semble donc qu’il soit possible
de tirer profit du phénoméne de décrochage dynamique.

Pour une amplitude de 10° un pic trés important est obtenu, mais le décrochage inter-
vient t6t ce qui provoque d’une part une chute précoce d’effort tangentiel, et d’autre part
une perturbation trop importante du flux. La vitesse du fluide est donc trés faible a ’aval
en comparaison avec les autres cas, ce qui réduit de maniére importante les performances.
On constate également une chute précoce dans le cas de 5° d’amplitude, cependant 'effort
tangentiel est maintenu élevé suffisamment longtemps pour ne pas décrocher violemment
comme le cas 10°. L’autre conséquence de ce faible décrochage est le fait que le flux a I'aval
n’est pas trop perturbé, ce qui ne réduit pas les performances trop radicalement, condition
essentielle pour que les performances globales restent bonnes. En diminuant ’angle d’inci-
dence on obtient une diminution quasi linéaire des performances.

Contrairement & ce qui avait été écrit précédemment, il semble donc qu’ici le modéle
ONERA-EDLIN prévoit que le systéme ait une vitesse de rotation suffisamment élevée
pour déclencher des phénoménes de décrochage dynamique exploitables. On peut noter
par exemple pour 10° d’amplitude, que le décrochage profond, avec hystérésis important
censé donner des efforts tangentiels trés négatifs, n’a pas lieu ici. Cela est certainement per-
mis par le phénomeéne de retournement du profil, par I’échange intrados/extrados. D’aprés
le modéle, ce changement de situation semble "absorber" le décrochage profond, phéno-
méne potentiellement intéressant pour la production d’énergie.

Sur la fig. 4.42 on constate que I'influence du moment hydrodynamique sur le coeflicient

de performance est minime, de I'ordre de 0.1%. Cette influence est une fonction décroissante
de 'amplitude de la fonction sinusoidale.
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4.2.8 Conclusion

Les conclusions semblent donc s’opposer a celles obtenues précédemment. Le modéle
ONERA-EDLIN prédit une augmentation de performance lorsque la cinématique provoque
un décrochage léger. La précision plus importante de ce modéle constatée dans la partie 3
permet de conclure en faveur de ce type de cinématique. La contradiction est cependant
troublante et requiert une étude plus poussée. C’est dans cet objectif qu'une modélisation
RANS va étre mis en place dans la suite de cette étude. La simulation locale des phéno-
meénes physiques mis en jeu permettra de répondre a cette interrogation.

En tant que modéle de dimensionnement et de pré-étude, le couplage ONERA-EDLIN
s’est avéré plus performant que le modéle Gormont pour obtenir des informations sur les
efforts locaux. Les valeurs globales, moyennes et maximums, obtenus par les deux modéles
sont proches. Cependant le modéle ONERA-EDLIN s’est avéré meilleur lorsque la varia-
tion des efforts au cours du temps est recherché. Nous pouvons ainsi conclure qu’en toute
premiére approximation le modéle Gormont suffit, mais le modéle ONERA-EDLIN per-
met d’obtenir une précision plus importante. Il constitue une alternative supplémentaire
dans le panel des solutions de simulation des turbines & axe transverses, entre les modéles
Gormont-DMST et RANS, avec un temps de calcul bien inférieur & ce dernier.

Il est cependant important de prendre en compte un certain nombre de points en considéra-
tion. D’une part, le modéle ONERA-EDLIN, bien que plus précis que le modéle Gormont,
reste empirique pour le domaine décroché. De plus il n’a été validé que pour des cas sans
variation de pas, et la validation & A faible et élevé n’est pas entiérement satisfaisante. Il
faut également signaler que ce modéle a été écrit pour les Reynolds relativement élevés, de
'ordre de 106.
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Chapitre 5

Modélisation RANS d’une turbine a
axe transverse et application au pas

variable
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5.1 Introduction

Les méthodes précédemment introduites sont rapides mais ne permettent pas une prise
en compte adaptée des phénomeénes instationnaires de décollement et du décrochage. C’est
pour cela qu'une résolution CFD de ces systémes, prenant en compte les équations de
Navier-Stokes moyennées et 1’échelle de la turbulence, permettrait d’obtenir une solution
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plus fine et une meilleure représentation de ’écoulement. Il est cependant important de
réaliser qu’a I’heure actuelle il n’existe pas de modéle CFD inconditionnellement fiable,
quel que soit le type d’écoulement. Cela provient principalement de la présence d’une fron-
tiére solide, siége de la création de la turbulence et du Reynolds relativement élevé. La
méthode de simulation des grandes échelles (LES) est en effet considérée comme inappli-
cable au dela de Re = 10* [Martinat 2007]. La résolution spatiale nécessaire a proximité
de la paroi devient trop lourde en pratique, car la LES tend vers une simulation directe
dans cette région. La méthode RANS généralisée en instationnaire existe et est la méthode
utilisée ici. L’idée est ainsi d’appliquer les hypothéses la turbulence en équilibre statis-
tique & des d’écoulements instationnaires gouvernés par la turbulence hors équilibre, ce qui
conduit souvent a des dégradations de prédiction par une surproduction de I’énergie ciné-
tique turbulente. Bien que des améliorations aient été amenées au modéle, des problémes
restent quant & la prédiction des écoulement instationnaires turbulents, fortement décollés
et soumis & des effets de rotation. D’un point de vue spatial la région posant le plus de
probléme est la région intermédiaire, 1a ol les structures tourbillonnaires du décrochage se
forment. L’approche LES étant plus performante dans cette zone, une approche hybride
faisant appel au RANS pour les régions proches et LES pour les régions lointaines a été
mise au point : le modéle DES [Spalart et al. 1997].

5.2 Formulation théorique

5.2.1 Le modéle RANS instationnaire

Le but de cette approche est d’obtenir une solution aux équations de Navier-Stokes
instationnaires dans leur forme conservative. Dans notre domaine de nombre de Reynolds
et en présence d’une frontiére solide la turbulence doit étre modélisée le plus précisément
possible. Dans le cas d’étude comme celle-ci dont 1’échelle de temps est beaucoup plus
grande que celle des fluctuations turbulentes, on peut considérer la turbulence sous forme
de comportement moyen, avec une composante additionnelle variant au cours du temps.
On peut ainsi décider d’exprimer la vitesse comme somme d’une valeur moyenne et d’une
valeur instationnaire. On obtient ainsi les équations "Reynolds Averaged Navier-Stokes" ou
RANS. Ces équations représentent les variables de ’écoulement moyen seulement, en mo-
délisant ’effet de la turbulence sans résoudre les fluctuations turbulentes. Les modéles de
turbulences utilisés sont des modéles statistiques car on utilise une procédure de moyenne
statistique pour obtenir les équations nécessaires. Le processus de moyenne introduit des
inconnues additionnelles dans le systéme d’équations, qui contiennent le produit des quan-
tités fluctuantes, et agissent comme des contraintes additionnelles dans le fluide. C’est ce
qu’on appelle les contraintes turbulentes ou contraintes de Reynolds. On obtient ce tenseur
grace a des équations dites de fermeture, qui définissent le type de modéle de turbulence
utilisé.

On décompose la vitesse U en valeur moyenne U et valeur fluctuante u (equations 5.1,
5.2), ou At est une échelle de temps grande par rapport aux fluctuations turbulentes, mais
faible par rapport a ’échelle de temps du phénomeéne simulé.

U=U+u (5.1)

- 1 t+At

U=— Udt 5.2
= / (5.2)



Pour les écoulements transitoires les équations sont "ensemble-averaged", moyennées
sur de multiples cas semblables, ce qui permet la résolution des équations moyennes. En
substituant les quantités moyennes dans les équations de transport originales, on obtient
les équations en Reynolds moyennées (equations 5.3, 5.4, 5.5).

ap =
S+ Ve (pl) =0 (5.3)
opU - _
4§;+v.@U®U)=v.u_pu®m+sM (5.4)
8p;t0t — ZZZ +V o (pUhtot) = +V ¢ (AVT — puh) + +V e (U e T) + Sp (5.5)

T est le tenseur de contrainte moléculaire. L’équation de conservation de la masse n’est
pas modifiée, mais dans les équations de conservation de la quantité de mouvement et de
conservation de I'énergie apparaissent des termes de flux turbulent pu ® u, pu¢ et puh. Ils
proviennent des termes non linéaires de convection dans les équations non moyennées, et
découlent du fait que la convection due aux fluctuations turbulentes de vitesse produira
un mélange plus important.

L’entalpie moyenne totale hyy; s’obtient par I’équation 5.6, et contient une contribution
d’énergie cinétique turbulente k donnée par I’équation 5.7.

1__
mm:h+§U?+k (5.6)
1—

L’équation de la variable additionnelle est décrite dans I’équation 5.8.

Ipg
— +V
ot
Ce sont les modéles de turbulence qui vont fermer ce systéme d’équation en fouEissant
un modele de calcul des contraintes de Reynolds pu ® u et du flux de Reynolds pud.

« (U9) = V o (rV6 — pud) + S, (5.8)

5.2.2 Meéthodes numériques

Le schéma de résolution numérique utilisé est un schéma d’Euler amont du second ordre.
La discrétisation des variables est présentée dans les équations 5.9 et 5.10. La notation °
correspond & la variable calculée au pas de temps précédent.

(06" = (06)° + 5((p9)° — (p0)") (59)
(09)"™1/2 = (p6) + 3 ((09) — (p9)") (5.10)
(5.11)

On obtient la forme discrétisée de la formulation intégrale sur le volume de contréle 2
(équation 5.12).
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gt /Qp‘bdg ~ Qé(g(mﬁ) —2(pg)° + %(mﬁ)oo) (5.12)

Le schéma obtenu est implicite, ce qui I’affranchit de limitations strictes sur le pas de
temps. Le critére de convergence utilisé est un critére de moyenne quadratique ou RMS
(Root Mean Square) sur les résidus, et la cible est fixée a 1074. Ce critére est respecté a
chaque pas de temps.

Le couplage pression vitesse est obtenu par la méthode SIMPLE.

5.2.3 Modéles de turbulence

Les modéles de turbulence sont nombreux. Du plus simple au plus complexe on trouve
dans les plus classiques le modéle algébrique (ou & zéro équation) ; le modeéle au premier
ordre & une équation de transport de Spalart-Allmaras [Spalart and Allmaras 1992] ; les
modeéles au premier ordre & deux équations de transport de k — € Chien [Chien 1982|, de
k —w Wilcox [Wilcox 1988] et de k — w Baseline et SST [Menter 1993].

Le modéle utilisé dans notre cas est le modéle k—w SST, qui utilise une fonction de passage
pour combiner les modéles k —w et k—e¢. Il propose d’utiliser le modéle k — e dans le champ
lointain pour éviter une trop forte dépendance aux conditions de turbulence amont amenée
par le modéle k£ — w ; et le modéle k£ — w en proche paroi pour tirer parti de sa meilleure
prédiction du comportement de la couche limite pour des gradients de pression modérés
qui n’induisent pas de décollement.

En tant que modéle de fermeture du premier ordre, le modéle £ — w SST est basé sur
I’hypothése de Boussinesq reliant linéairement le tenseur de Reynolds au champ moyen des
vitesses. Cette hypothése a été formulée par Prandtl sous la forme présentée en équation
5.13 ou v représente la viscosité tourbillonnaire.

o, or;
al‘j 8901

Les modéles & deux équations s’appuient sur le transport de I’énergie cinétique tur-
bulente k£ et le transport d’une valeur contenant la dissipation de la turbulence : cette
dissipation elle-méme € pour le modéle k — € ou la grandeur w = ﬁ pour le modéle k — w.

2
) — Sk (5.13)

uiuj = I/t(

Dans le cas du modéle k — w baseline, on utilise la formulation de Wilcox et la formu-
lation & — ¢ modifiée pour s’adapter & la formulation k& — w. On utilise alors une fonction
de passage F;. Le modeéle de Wilcox est multiplié par Fy, le modéle k — e par (1 — F}) et
on ajoute les deux formulations pour obtenir les équations 5.14 et 5.15.

A(pk —
O0R) LG o (pTk) = Vo [(1+ LL)Tk] + Py — B pho (5.14)
ot O3
9p) +Ve(pUw)=Ve|(u+ ﬁ)Vw] +(1—F1)2p ! VEVw + agng — Bypuw?
ot O3 Ouaw k
(5.15)
Gui
P = Tauj
k
Mt = p—
w
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Les constantes ont les valeurs suivantes : 5/ = 0.09, ag = 5/9, 81 = 0.075, o1 = 2,
Ow1 = 2, ag = 0.44, By = 0.0828, ok2 = 1, 0,2 = 1/0.856. On obtient enfin la formulation
SST en introduisant des limiteurs de viscosité tourbillonnaire en présence d’un gradient
de pression adverse. Cette modification, proposée par Menter, provient de I'incapacité du
modéle Baseline & prédire le déclenchement de la séparation. Cette formulation fait appel
a une autre fonction de passage Fb qui s’applique a la viscosité turbulente comme décrit
dans I’équation 5.16, ott a; = 0.31.

alk
= 1

v max(ajw, S;; F») (5.16)

1,0U0; 0U;

Sii = = (= 1

J 2(83:j + 8:6, )

Les deux fonctions de passage sont définies par les équations 5.17 et 5.19.
k 4dpk
Fy = tanh(arg]) avec arg; = min(max(ﬁiy, 5;02(2:), Cijawng (5.17)
1
CDjyy = max(2p VEkVw,10719) (5.18)
Owaw
2Vk

F, = tanh(argl) avec arg, = max(ﬁl\wfy, E;.Q(Zj) (5.19)

Avec les constantes suivantes : 8’ = 0.09, 0,2 = 1/0.856.

5.2.4 Modéle de transition

En raison des nombres de Reynolds modérés, le modéle de transition v — Rey [Menter
et al. 2006b;al a été essayé. Il est basé sur la corrélation entre le nombre Reynolds de
transition et les conditions locales de I’écoulement. Ce modéle permet de capturer les
effets majeurs de la transition et est adaptable a différentes configurations, & condition
de modifier 1égérement le modéle en autorisant une intermittence v supérieure a 1 lors
du décollement de couche limite. Le modéle fait apparaitre une équation de transport
pour l'intermittence v et une équation de transport résolue pour le nombre de Reynolds
d’apparition de la transition Rey relié a I'intensité turbulente par corrélation expérimentale.
Cela permet le passage d’'une couche limite laminaire & une couche limite turbulente sans
nécessairement connaitre le Reynolds d’apparition de la transition. Le modéle est basé sur
le nombre de Reynolds de vorticité Re, = p%S, avec y la distance a la paroi et S la
valeur absolue de la vorticité. Cette valeur est calculée en tout point du maillage et est
ajusté de maniére & avoir une valeur maximale dans la couche limite proportionnelle a
Reg = max(Rev) 17y fort gradient de pression provoquera un écart important entre Re, et

2.193
Reg, ce qui permet de détecter la transition.

5.2.5 Interface entre les domaines statiques et mobiles

Le systéme simulé posséde un stator et un rotor, entre lesquels une interface existe. Un
modéle "transient rotor-stator" est utilisé, qui permet d’obtenir une connection instation-
naire. Ce modéle utilise une technique de connection entre maillage appelé "GGI" pour
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general grid interface, qui permet d’avoir une connection méme si les noeuds ne corres-
pondent pas spatialement, et si il y a un léger intervalle entre les domaines (de l'ordre de
la distance créee par une différence de courbure entre deux domaines, issue de la différence
de maillage). Le modéle fonctionne de la maniére suivante [ANSY'S 2006].

Les surfaces de contréle sont identifiées. Pour chacune de ces surfaces les conditions de
conservation de flux doivent étre satisfaites.

Chaque volume de contrdle dont une surface est exposée a cette interface est recensé et
les différents flux surfaciques sont calculés : advection, diffusion, pression (pressure in mo-
mentum) et masse. Ces flux sont calculés grace aux variables nodales et aux variables
d’interface. Pour ’advection, la masse est reliée aux valeurs amont. La masse en sortie est
reliée aux valeurs nodales, alors que la masse en entrée est reliée aux valeurs d’interface.
Pour la diffusion, un gradient de diffusion est estimé en utilisant des coefficients de gradient
basés sur la fonction de forme réguliére. Toutes les dépendances du gradient estimé sur les
noeuds & l'interface sont modifiées pour dépendre des variables d’interface. La pression est
évaluée en utilisant les noeuds locaux, la pression aux surfaces de controle et des fonctions
d’interpolations des formes. Le gradient de masse est estimé en utilisant des coefficients
de gradient basés sur la fonction de forme réguliére, mais la dépendance & la pression aux
noeuds est exprimée grace aux variables d’interface.

Chaque évaluation de flux surfacique est appliquée deux fois : une fois dans I’équation de
volume de controle d’interface, une fois dans 1’équation de surface de controle adjacente.
Une fois que toutes les surfaces ont été investiguées, les équations de volume de controle
d’interface sont complétes, chaque équation ayant ses coefficients de variables nodales voi-
sines usuelles, et de variables d’interface. De méme les équations de surface de controle
sont complétes, chaque équation ayant des coefficients pour les variables d’interface locales
ainsi que pour les variables nodales.

Le systéme d’équations linéaires est résolu pour obtenir des valeurs de variables nodales &
partir des équations de volume de controle d’une part ; et des valeurs de variables d’inter-
face a partir des équations de surface de controle d’autre part.

5.2.6 Modéle de déformation du maillage fluide

Du fait de la variation d’incidence des profils un remaillage intervient a chaque pas de
temps, et la résolution numérique doit utiliser une formulation en maillage mobile.
Pour le remaillage du domaine, la technique utilisée est cinématique, et le maillage est
assimilé & une structure déformable pour laquelle on définit une rigidité. Le logiciel CFX
propose deux stratégies pour gérer cette rigidité. Elles consistent & utiliser une loi ex-
ponentielle pour laquelle la rigidité augmente avec la distance aux petits volumes ou aux
frontiéres respectivement, de maniére a respecter I'intégrité des maillages fin dans la couche
limite notamment.

Le modéle de résolution numérique en maillage mobile est une formulation ALE, pour
lequel on modifie les équations de conservation pour prendre en compte les déplacements
des noeuds au cours du temps. On écrit le bilan de conservation sur un volume de controle
élémentaire €)(t) variable avec le temps. La régle de Leibniz appliqué a ce volume s’exprime
equation 5.20 ou W; est la vitesse de la frontiere du volume de controle.

i), f, a0+ |
— dQY= [ —dQ+ Win;dS 5.20
it #19= | paas [ owing (5:20)

Ainsi lors de l'intégration des équations de conservation sur un volume de controle, la
régle de Leibniz est appliquée, ce qui donne les équation 5.21, 5.22 et 5.23.
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d
- de + / ,O(Uj - Wj)dnj =0 (5.21)
S

d/ ou;  0U;
— pU,-dQ+/pU-—W-Uz-dn-——/Pdn'—l—/ueﬁr + Jdn'—i—/SidQ
dt ) < ( J J) J s J S (895]- 8%) J 0 U
(5.22)
d o¢
— ppdQY+ [ p(Uj — Wj)pdn; = | ver—dn; + [ SpdS) (5.23)
dt Ja s s Oz Q

Les termes instationnaires permettent la prise en compte de la variation de contenance
dans les volumes de controles deformants, et les termes d’advection la prise en compte du
transport d’advection & travers les interfaces mobiles des volumes de contréles. On utilise
une derniére relation permettant de fermer le probléme, une nouvelle inconnue W; étant
apparue. C’est une relation géométrique qui traduit le fait que le taux de variation d’un
volume doit étre exactement égal au changement de son volume di au déplacement de ses
frontiéres, exprimée dans I’équation 5.24. Cette relation est appellée GCL ou Geometric
Conservation Law, et est satisfaite en utilisant le méme méthode de calcul pour les volumes
de controle et les volumes balayés, au lieu d’utiliser les vitesses de maillage pour approximer
les volumes balayés.

d
—_ dQ:/Wjdnj (5.24)
dt Jo) s

5.3 Description de I’étude présente

5.3.1 Présentation générale

Le logiciel CFX, solveur RANS par volumes finis, est utilisé pour simuler le comporte-
ment d’une turbine a axe transverse de type Darrieus. Le maillage est généré avec le logiciel
ICEM. La technique de modélisation adoptée ici est problématique, car il faut simuler des
profils en rotation autour d’un axe central commun, et autour de leur quart de corde. Le
repére de cette simulation est présenté figure 5.1.
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FIGURE 5.1 — Repére utilisé dans le modéle RANS

Le domaine a été construit avec 10 diamétre en largeur, 3 diamétre en amont et 10
diamétre en aval

5.3.2 Conditions aux limites

On impose un vecteur vitesse de fluide sur la frontiére d’entrée, porté uniquement par
I’axe horizontal. La norme de ce vecteur est défini par le rapport de vitesse périphérique
A, puisque les cas expérimentaux considérés sont a vitesse de rotation et rayon de turbine
fixes. On fixe le niveau de turbulence en entrée a 5%. Amet [Amet 2009] a effectué une
étude sur ce paramétre et a conclu qu’entre 2% et 10% les différences étaient minimes,
et a finalement choisi 2%. Cette valeur étant plutot dans la tranche faible, et ne pouvant
pas trouver d’informations sur les expériences considérées, nous choisissons une valeur
plus moyenne de 5%. En sortie on impose une pression de référence de 0 Pa. Sur les
frontiéres longitudinales selon I'axe 7 on impose une condition de symétrie. Sur les pales
une condition de paroi solide caractérisée par un glissement nul.

5.3.3 Discrétisation spatiale

On a choisi d’avoir un domaine tournant, en forme d’anneau, dans lequel les profils sont
intégrés. Le reste du domaine est fixe, le maillage est structuré a I’extérieur de ’anneau et
non structuré a l'intérieur. Le maillage de cet anneau sera ensuite déformé pour prendre en
compte la variation d’angle de calage. L’anneau a une largeur de 3 cordes pour permettre
les déformations. La technique de maillage de ce domaine est en O-grid autour du foil,
structuré.

L’étude de discrétisation a été menée sur le domaine de fluide global. Le maillage de
la région proche paroi s’est fait grace a I’étude de convergence spatiale réalisée dans une
theése précédente au laboratoire [Ducoin 2008|. Une vue globale du maillage est donnée
figure 5.2.
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FIGURE 5.2 — Vue globale du maillage utilisé

Maillage de la région proche paroi

Pour obtenir une bonne résolution spatiale dans la sous couche visqueuse la dimension
de couche limite a été fixée a y+ = 1, sur la base des équations 5.25, 5.26, 5.27, oi Uy est
I’expression de Schlichting pour une couche limite turbulente.

U,
yt+ =" (5.25)

v

Ur = Voo /Cf/2 (5.26)

~0.0576

Cf = Rel/5

(5.27)
Le nombre de mailles en couche limite a été fixé a 40. 300 mailles sont utilisés le long de

la corde pour représenter le profil de maniére adéquate, soit une largeur de maille moyenne
de 0,003.c. Le maillage proche paroi est illustré en figure 5.3.
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nombre d’éléments V/—VOo Ecart avec la valeur maximale
200000 | 0,536 14,50%
300000 | 0,471 0,64%
400000 | 0,468 -

TABLE 5.1 — Ecarts relatifs de prédiction de sillage entre les maillages

décollements soient minimes. La variable utilisée ici est le ralentissement. On constate sur
la figure 5.4 que le ralentissement lorsque la turbine est en opération est moins important
pour le maillage le plus "grossier", il a ensuite convergé a partir de 300000 éléments. L’écart
relatif est de 0.61% entre 300000 et 400000 éléments comme indiqué dans le tableau 5.1.
On choisit donc le maillage de 300000 éléments. 11 est illustré figure 5.5.

——200000 éléments
——300000 éléments
0.8 —— 400000 éléments ||

vitesse selon 'axe x
Voo
[an)
D
T

-2 -1 0 1 2 3

position selon ’axe x
rayon de la turbine

FIGURE 5.4 — Ecart de prédiction de sillage moyen en fonction du maillage

FIGURE 5.5 — Vue rapprochée de I'anneau de la turbine pour le maillage retenu
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Cas A Cas B Cas C Cas D Cas E
fluide air eau
vitesse infinie amont | 3.2 m/s | 6.4 m/s | 0.183 m/s | 0.091 m/s | 0.061 m/s
nombre de pales 2 1 2
diamétre du rotor 0.61 m 1.22m
envergure 0.61 m 1.1m
corde 0.061 m 0.0914 m
solidité totale 0.2 ‘ 0.1 0.15
section de pale NACA0018 NACA0012
vitesse de rotation 300 rpm 43 rpm
A 3 1.5 2.5 ‘ 5 ‘ 7.5
reynolds de corde 3,80.10% 4.10%
G, | 12.00% | -182% | rrew | se;w | -2a7%

TABLE 5.2 — Données expérimentales des cas expérimentaux considérés

5.3.4 Etablissement du sillage

Le probléme de la simulation au niveau du temps de calcul est le besoin d’avoir un
sillage de turbine bien établi pour capturer de maniére adéquate 'influence de la partie
amont sur la partie aval. On affiche figures 5.6, 5.7 et 5.8 I’évolution du coefficient d’effort
tangentiel avec 1’établissement du sillage, et tables 5.3, 5.4 et 5.5 I’évolution des valeurs
moyennes et des écarts relatifs pour les cas C A = 2.5, cas D A =5 et E A = 7.5. Les ta-
bleaux récapitulatifs des conditions expérimentales sont rappelés figure 5.2. Pour A = 2.5
Iétablissement est rapide, La différence relative d’effort moyen passe sous les 5% au bout
du 4éme tour. Pour A = 5 et A\ = 7.5 I’établissement est plus long, mais les comporte-
ments sont différents. Pour le cas E les efforts diminuent progressivement, témoignant d’un
ralentissement du flux et d’'un établissement du sillage, et les efforts convergent au bout
du 7éme tour. D’un autre co6té pour le cas D on observe au premier tour un décrochage
important & 'amont et un coefficient tangentiel atteignant 3 & I'aval qui témoigne d’une
incidence relativement élevée. Puis le décrochage disparait & partir du 3éme tour, du fait
du ralentissement du flux qui diminue l'incidence de la pale. A 'aval les efforts deviennent
oscillants pour ensuite se stabiliser & partir du 4éme tour. Ces oscillations témoignent de la
convection des structures tourbillonnaires générées par les décrochages des premiers tours.
La convergence des efforts est obtenue au 6éme tour.

On observe donc que I’établissement du sillage dépend du régime de fonctionnement
et surtout du A, et qu’un changement de régime di au ralentissement du flux retarde cet
établissement. La convergence du sillage ne varie pas linéairement avec le rapport de vitesse
périphérique du fait de I'influence du ralentissement sur le régime d’écoulement. On peut
noter qu’un démarrage instantané du foil est utilisé. En effet une augmentation graduelle
sinusoidale de la vitesse sur le premier demi tour a été testée, et les différences avec le
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nombre de tours | Ecart relatif absolu avec le 7éme tour
1 69,03%

2 19,34%

3 8,03%

4 3,21%

5

6

1,34%
0,56%

TABLE 5.3 — Etude d’écart relatif de convergence de sillage dans le cas C

démarrage instantané s’annulent dés la fin du premier tour.

T T T T T T T T
——tour 1
20 tour 2 | |
——tour 3
1.5 ——tour 4 | |
tour 5
--—-tour 6
1+ tour 7 ||
0.5}
O
O -
—0.5 |-
_1 [
—1.5F =
| | |

| | | | |
0 50 100 150 200 250 300 350

azimut 6(°)

FIGURE 5.6 — Etude de convergence de sillage dans le cas C, A = 2.5 table 2.2
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nombre de tours | Ecart relatif absolu avec le 10éme tour
96,86%
40,73%
19,91%
10,74%
6,40%
411%
2,50%
1,33%
0,54%

—_

© 0 N O Ot ke W N

TABLE 5.4 — Etude d’écart relatif de convergence de sillage dans le cas D

Cy

101 —— tour 1

tour 2

8| —— tour 3

—— tour 4

tour 5

6 --—- tour 6

tour 7

—— tour 8

4+ ----tour 9

----tour 10
2 -
0 -
_2 [
4L

| | |

| | | | |
0 50 100 150 200 250 300 350
azimut 6(°)

FIGURE 5.7 — Etude de convergence de sillage dans le cas D, A = 5 table 2.2
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nombre de tours | Ecart relatif absolu avec le 10éme tour
94,21%
41,11%
21,50%
12,81%
8,03%
5,03%
3,14%
1,83%
0,82%

—_

© 0 N O Ot ke W N

TABLE 5.5 — Etude d’écart relatif de convergence de sillage dans le cas E

6 [~ T T T T T T T T ]
—— tour 1
tour 2
51 —— tour 3 | |
—— tour 4
4+ tour 5 |
---- tour 6
a3l tour 7 | |
—— tour 8
--—- tour 9
- 2 ----tour 10 [
O
1+ |
0 |
1k |
9L |
| | |

| | | | |
0 50 100 150 200 250 300 350

azimut 6(°)

FIGURE 5.8 — Etude de convergence de sillage dans le cas E, A\ = 7.5 table 2.2
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5.3.5 Pas de temps

Le pas de temps est fixé & une valeur constante pour une valeur de Reynolds, et donc
pour plusieurs A. Cela a été décidé car lorsque la vitesse de rotation augmente, cette
condition impose que le pas de temps devienne plus court. Le CFL = V% = r.w% obtenu
restera donc constant. Différents pas de temps ont été testés pour aboutir & la meilleure
performance de calcul et la meilleure convergence. Dans le cas de CFX, le CFL est étendu a
plusieurs dimensions, et les échelles d’espace et de vitesse sont basées sur le débit massique
dans les volumes de controéles, et les dimensions de ces volumes. Les schémas de résolution
de CFX étant implicites, le CFL n’a pas besoin d’étre faible pour assurer la stabilité.

Dans notre cas c’est le pas azimutal qui fixe le pas de temps. Les simulations sont
construites de maniére & avoir un pas angulaire constant. En effet d’aprés 1’équation 5.28
le CFL reste constant si I'on varie la vitesse de rotation du systéme, donc le paramétre A.

V=rw
gY@
w
r.do
CFL = — 5.28
T (5.28)

3 pas angulaires ont été essayés pour déterminer le bon rapport entre rayon et pas
angulaire : 0.5°, 1° et 2°. Le systéme utilisé était le cas A présenté par la table 2.1. Les
résultats au 10éme tour sont présentés figure 5.9.

—— 2 degrés
—— 1 degré
—0,5 degré |
— mesure ol |
2 - -
1 - -
O [ -
= Z
O ok 1 O
1k o —10 | .
_9 L i
| | | | | | | |
0 100 200 300 0 100 200 300
0 (%) 0 (%)

FIGURE 5.9 — Etude de convergence sur le pas angulaire

On constate que les pas de 1° et 0.5° donnent des résultats identiques pour le cas A.
Le pas de 2° donne des différences, notamment 1a o le décrochage est le plus fort. Ce
pas angulaire est donc trop grand. C’est le pas de 1° qui est retenu pour la suite pour les
cas A et B. Le CFL-RMS correspondant moyen est de 10. On constate que ’extension au
bi-dimensionnel par CFX fait que méme avec un rayon supérieur le CFL reste le méme
pour le méme pas angulaire pour les cas C, D et E, malgré une augmentation de rayon.
C’est pourquoi nous utilisons ce pas angulaire pour ces cas également.
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5.3.6 Modéle d’écoulement

Trois types de modéle d’écoulement ont été testés : laminaire, turbulent, turbulent avec
modéle de transition I'Red.

Le cas laminaire a été testé car les cas de validation ont une vitesse de fluide faible,
donnant des Reynolds de I'ordre de 10*. Le modéle turbulent k — wSST a été choisi pour
sa capacité a bien modéliser les écoulements & Reynolds moyen et les fortes incidences.

Le modéle de transition a été testé, car des plateaux d’effort tangentiels sont visibles sur
les mesures expérimentales, lorsque le profil passe de 0° a4 90° d’azimuth, ce qui correspond &
une montée en incidence. Ce plateau, qui intervient aux alentours de 6° d’incidence calculée,
est typique du phénoméne de bulbe de décollement laminaire, suivi de la transition de la
couche limite, que les modéles de transition laminaire-turbulent sont capables de simuler
[Ducoin 2008].

La comparaison des différents modéles sur le cas A au second tour donne les résultats
d’efforts figure 5.10. La variable en abscisse, ’azimut, a été décalée de 90° pour se retrouver
dans le repére initial utilisé dans la méthode des tubes. Le calcul a été arrété pour le modéle
laminaire du fait de ses mauvaises performances.

-—- laminaire
— turbulent
——modéle de transition
3 T T T n T
2 -
. |
&~
D 0 | ]
1l |
72 [

FIGURE 5.10 — Etude de modéle fluide pour le tour 2 du cas A

On constate en effet que le modéle laminaire crée des oscillations qui ne sont pas
physiques. Cela montre la sensibilié du modéle laminaire qui provoque des décollements
trés précoces. Le champ de pression figure 5.11 montre trés bien la différence entre les
modéles laminaire et turbulent. Le modéle laminaire présente des décrochages dés une
azimuth de 20°, contrairement au modéle de turbulence et & I'expérience. Le modéle est
décroché pendant une grande partie de la révolution, partout ou les efforts sont oscillants.
Ce sont les lachers tourbillonnaires liés au décrochage qui créent les oscillations sur les
efforts. Le modéle laminaire n’est donc pas adapté, ce qui concorde avec les conclusions de
Paraschivoiu [Paraschivoiu 2002].
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Modéle laminaire

Modéle turbulent
FIGURE 5.11 — Champ de pression pour deux modéles pour le cas A a =40°. a) champ
global, b) vue rapproché d’une pale

expérience
turbulent
mode¢le de transition

Les modéles turbulents et & modéle de transition doivent étre également comparés plus
précisément. Les efforts en régime établi au 10éme tour sont présentés figure 5.12.

10 - —
2 /// \\‘/ - \\
0
&~ 2,
© 0 S
-1 —10
-2 5
0 100 200 300 0 100 200 300
0 (%)

tour

FIGURE 5.12 — Etude de modéle fluide : comparaison turbulent/transition, cas A, 10éme

On constate tout d’abord que le modéle le plus proche des mesures expérimentales est
le modéle turbulent. Le modéle de transition présente des oscillations, de la méme maniére

que le modéle laminaire, mais beaucoup plus faibles. On constate que lors de la montée en
incidence, entre 90° et 180°, I’effort tangentiel rechute trés vite pour le modéle de transition,

152



ce qui témoigne d’un décrochage, alors que ’expérience montre un décrochage plus tardif,
aux alentours de 180°, ce qui correspond a ’azimut ot I'incidence locale est maximale. Le
modéle de transition induit donc une avance au décrochage.

L’une des remarques que 1’on peut faire est que les résultats du modéle de transition
dépendent du taux de turbulence choisi en entrée. La valeur de 5% qui a été utilisée ici n’est
peut-étre pas adaptée. Peu d’informations ont été trouvées sur les conditions d’expérience.
Cependant, on peut supposer que le taux de turbulence expérimental ait été plus élevé, que
5%, ce qui est étrange pour une soufflerie, mais peut se justifier. En effet, 'intervention d’un
décrochage trop précoce peut témoigner d’un état de couche limite laminaire. La seconde
remarque que I'on peut faire est I’évolution des résultats du modéle de transition d’un état
proche du modéle turbulent au premier tour, vers un état qui s’en éloigne énormément.
Le fonctionnement de la turbine et son influence sur I’état de fluide a donc joué un réle
important ici. La différence entre premier et dixiéme tour est surtout marqué a l’amont,
et donne l'impression que le profil décroche prématurément.

Pour savoir & quoi est due cette différence, I’état de couche limite des deux modéles
aux points ot les différences sont les plus fortes, entre 140 et 230°, est présenté figure 5.13.
On constate immédiatement que le modéle de transition prédit un décollement plus fort
que le modéle turbulent, comme le montre la recirculation de bord de fuite, beaucoup plus
importante pour le modéle de transition. Comme prévu c’est donc un décrochage précoce
que l’on observe ici. Ce décrochage ne s’observant pas au premier tour, le fonctionnement
de la turbine a eu un effet sur le fluide qui pousse le modéle & décrocher trop toét.
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Modéle de transition

FIGURE 5.13 — Champs de vitesse comparés pour les modéles turbulent et de transition &
0=140°

Les parameétres y+, Cy et C), présentés en figure 5.14 vont permettre d’obtenir davan-
tage d’informations. On constate que le coefficient de frottement a la paroi C'y est négatif
dés 0.1c pour le modele de transition, comme en a témoigné la recirculation figure 5.13.
Le coefficient de pression C), exhibe un plateau, qui témoigne du déclenchement du décol-
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lement. Enfin le y+ a une augmentation brutale aux alentours de 0.5¢, ce qui montre la
transition laminaire turbulent. Avant cela la couche limite est laminaire, ce qui montre que
le décollement a lieu dans la zone laminaire. Ainsi le décollement est précoce par rapport
au cas turbulent. Le modéle turbulent apparait comme le plus adapté et le plus conforme
aux expériences, c’est pourquoi il est utilisé par la suite.

1072
T T T T
e turbulent 0 .
4 --- modéle de transition ||
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2 - |
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>
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FIGURE 5.14 — Etude de modéle fluide : comparaison turbulent /transition, § = 140°

5.4 Simulation des cas expérimentaux

5.4.1 Comparaison des efforts simulés et mesurés

La comparaison numérique/expérience pour les effort tangentiels et normaux sont pré-
sentés en figure 5.15 pour le cas A et 5.16 pour le cas B. On constate que les résultats sont
globalement en accord. Pour le cas A, la tendance générale des deux courbes est respectée,
avec un léger décalage vertical, vers le haut de 15% pour les efforts tangentiels, et vers
le bas pour 'effort normal de 30% , qui pourrait témoigner d’une erreur d’étalonnage ou
d’alignement. Les différents pics et plateau, typiques des phénomeénes instationnaires et
de décrochage, sont tous reproduits qualitativement, ce qui montre que le modéle capte
bien les phénoménes physiques. Le cas B étant celui pour lequel le rapport de vitesse pé-

155



riphérique est le plus faible, c’est celui pour lequel les incidences sont les plus élevés, les
décrochages les plus profonds, donc les plus difficile & simuler. Les résultats sont cependant
excellents. Le modéle ne parvient pas a reproduire toutes les oscillations avec précision
bien que le plupart soit présente qualitativement. Ces oscillations sont celles correspon-
dants aux lachers tourbillonnaires du décrochage, phénoméne pour lequel le modéle RANS
instationnaire n’est pas performant [Martinat 2007|. Cependant les extremums sont bien
prédits, notamment au milieu de I'amont. La séquence de décrochage ou l'incidence est
maximale est trés bien simulée, tant par son amplitude que par l'instant ot il intervient.

—— expérience
— RANS
I
10 + =
2 - -
1 - -
O [ -
=~ Z
O ol 4 0
—1F - —10 -
—92l i
| | | | | | | |
0 100 200 300 0 100 200 300
azimuth (°) azimuth (°)
FIGURE 5.15 — Cas A : 2 pales, A=3
—— expérience
— RANS
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FIGURE 5.16 — Cas B : 1 pales, A=1.5

Les trois autres cas expérimentaux sont maintenant comparés aux résultats de la simu-
lation RANS. Le cas C est présenté figure 5.17. On peut observer que les prédictions sont
moins bonnes que précédemment. Un décalage existe comme précédemment, horizontal
cette fois-ci, qui peut témoigner d’un probléme d’alignement ou de capture des données.
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Les deux courbes exhibent un décrochage & I’amont précoce et plus profond en comparai-
son avec ’expérience. A I'aval, le modéle prévoit un décrochage, alors que ’expérience n’en
montre pas. Un léger jeu sur la fixation des pales peut avoir permis au profil d’éviter le
décrochage. Du point de vue numérique il est certain que le modéle RANS a des faiblesses
pour simuler le déclenchement et 1’évolution d’un décrochage. Cependant les résultats pré-
cédents étaient meilleurs dans les mémes domaines de A. Pour le cas A, pour lequel A=2.5,
le modéle avait trés bien prédit le décrochage.

—— expérience
—— RANS
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FIGURE 5.17 — Cas C : 2 pales, A=2.5

Le cas D est présenté figure 5.18. Pour les efforts tangentiels la simulation RANS exhibe

un fort maximum pour la partie amont, supérieur de 50% & celui obtenu par 1’expérience,
alors qu’a I'aval les efforts restent trés faibles, comme si le flux avait été trés ralenti a
I’amont, contrairement aux résultats expérimentaux, pour lequel il existe un pic au début
de 'aval quasiment aussi important que celui de I’amont. Le comportement est similaire
pour les efforts normaux, bien que la différence ressemble & un décalage. Il y a effectivement
un pic a 'amont, suivi par des valeurs quasi nulles a ’aval, et de légére oscillation au début
de 'aval qui témoigne d’une forte perturbation du flux. L’'une des explications plausibles
au niveau de I'expérience est encore une fois une léger jeu sur la fixation des pales. En effet
cela causerait une diminution d’incidence a I’amont qui atténuerait le pic et 'influence de
la pale sur le flux de la partie aval, qui de fait aurait des efforts plus importants.
On peut observer que le modéle ONERA-EDLIN fournit de meilleurs résultats pour ce cas
que le modéle RANS, notamment sur I'influence amont aval. Cela montre que le couplage
DMST/ONERA-EDLIN est trés intéressant et peut continuer a étre utilisé en tant que
modéle de dimensionnement. Malgré tout la plus grande précision du modéle RANS ainsi
que la possibilité d’accéder a I'état du fluide fait de celui-ci une solution plus intéressante
pour obtenir des informations locales.
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FIGURE 5.18 — Cas D : 2 pales, A=5

Enfin le cas E est présenté figure 5.19. Un léger déphasage est présent. Pour les efforts
tangentiels le pic est bien simulé, 1égérement précoce. En revanche la descente en incidence
est bien plus profonde pour le cas expérimental, et le début de la partie amont conserve
des efforts positifs pour le cas RANS, alors qu’ils sont presque toujours négatifs dans le
cas expérimental. De méme pour les efforts normaux la partie amont est trés bien simulée
et la partie aval beaucoup moins. On constate que les efforts normaux sont plus faibles
pour l'expérience. Les différence pour les deux courbes aval laissent penser que le modéle
numérique a tendance & sous évaluer le ralentissement du flux. Cela peut étre di & une
dissipation trop rapide des structures tourbillonnaires, quoi qu’elles soit peu présentes a
un A aussi élevé ; ou & une mauvaise prévision de I’écoulement dans I’axe transverse, qui
sous-estimerait le phénomeéne d’évitement qui s’accentue lorsque I’on augmente A. Du point
de vue expérimental, un léger jeu est encore une fois plausible, qui diminuerait l’incidence
locale. Dans ce cas le modéle RANS aurait tendance & sous estimer les efforts a haute
vitesse de rotation.
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FIGURE 5.19 — Cas E : 2 pales, A\=7.5

On peut conclure par le fait que le modéle est globalement proche des résultats expé-
rimentaux, lorsque ’on remet ce type de simulation dans le contexte de 1’état actuel des
simulations numériques. Il parvient a simuler la plupart des comportements propres aux
turbines & axe transverse : décrochage dynamique, comportement dynamique en régime
accroché et influence de la turbine sur I’écoulement. Il est cependant certain que la simula-
tion URANS ne peut prétendre & fournir des résultats parfaits en toutes circonstances sur
ce type de phénoméne. Cependant, un temps de simulation de ’ordre du mois en paralléle
sur 4 processeurs est déja énorme. Les simulations LES et DES ne sont pas pour nous
envisageables dans un objectif d’optimisation.

Le calcul ayant été effectué en deux dimensions, des divergences existent nécessairement
avec le cas expérimental qui est lui tri-dimensionnel. Les différences entre profils finis et
infinis étant connus pour la portance et la trainée, nous allons comparer ces grandeurs. En
utilisant I’angle d’incidence local au quart de corde on peut obtenir la projection des effort
normaux et tangentiels en portance et trainée grace a ’équation 5.29.
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Ftiuide—pale = 5 pclvgo(C'nSE> + Cty_f) Efforts normal et tangent au profil
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-y

(Voo /02 )% (Cy cos(a) — Cy sin(e))] v4 (5.29)

On utilise en outre la modification classique de portance prenant en compte le rapport
envergure/corde AR proposée équation 5.30 [Katz and Plotkin 2004]. Dans les cas C, D et
E les profils mesurent 1,1m pour 9,14cm de corde, soit AR = 12.

Ci2p

Cisp = 755 4R (5.30)

Les résultats de cette projection sont proposés figure 5.20. Seul 'amont est représenté
de maniére a isoler les effets tridimensionnels basiques et connus de potentielles interactions
avec les effets de sillages et de ralentissement du flux. On constate que la portance prévue
par le calcul est plus élevée que celle mesurée. Cela correspond aux différences connues entre
2D et 3D pour la portance, mais la modification appliquée ne compense pas totalement ce
phénomeéne. La portance calculée est supérieure d’environ 0,2 sur 'ensemble de la partie
amont. Il est intéressant de remarquer qu’aux deux transitions amont/aval, a 0° et 180°,
la simulation prévoit une portance positive alors que celle mesurée est négative. Pour la
trainée la simulation prévoit une valeur plus élevée que 'expérience. Cela va a ’encontre
des résultats classiques. Il semble donc que le modéle de fluide pose probléme ici. Une
comparaison de ’état de couche limite et de ’écoulement entre expérience et simulation
serait nécessaire ici.
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FIGURE 5.20 — Comparaison portance/trainée pour le cas D & 'amont, A=5

5.4.2 Exploitation des résultats

Aprés avoir validé les résultats d’efforts, nous allons exploiter des résultats plus in-
trinséques a ’écoulement, qui donneront une vue plus précise des phénoménes mis en jeu
ici.

représentation des champs de pression

Les champs de pression autour du profil pour diverses positions azimutales pour le
cas C sont représentés figure 5.21. On peut observer les larges lachers tourbillonnaires liés
au décrochage entre 8 = 80° et 140°, puis 240° et 280°. On observe qu’aprés les lachers
tourbillonnaires la dépression d’extrados est totalement éliminée, ce qui résulte en une
brusque chute de portance.

161



Vo

-50 -12.5 25 625 100 Pa

6—=260°

FIGURE 5.21 — Champs de pression pour un pas fixe, cas C, A = 2.5

Le champ de pression au cours de la rotation est présenté figure 5.22 pour le cas D.
On observe immédiatement la différence entre amont et aval, qui explique les différences
d’effort. Le profil montre également un champ de pression légérement plus important a
I'intérieur du systéme qu’a l'extérieur au moment des transitions amont/aval.
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FIGURE 5.22 — Champs de pression pour un pas fixe, cas D, A =5

Les champs de pression autour du profil pour diverses positions azimutales pour le
cas E sont représentés figure 5.23. On peut observer notamment le champ de pression a
I’aval. Le coté du profil a 'intérieur du systéme qui est censé étre l'intrados, posséde en
fait un champ de pression a la paroi largement négatif entre § = 260° et 340°, ce qui nuit
grandement aux performances.
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FI1GURE 5.23 — Champs de pression pour un pas fixe, cas E, A = 7.5

représentation du ralentissement

L’influence de la turbine sur ’écoulement du fluide est important, puisque d’une part
une partie de son énergie cinétique est transformée en énergie mécanique, et d’autre part
puisqu’un blocage trop important de la part de la turbine provoque un évitement impor-
tant, c’est a dire une déviation du fluide de part et d’autre de la turbine. C’est pourquoi il
faut limiter le blocage au maximum en minimisant les effort parasites. Le ralentissement
du fluide est présenté en figure 5.24. Cette figure représente le rapport entre vitesse du
fluide local et vitesse du fluide non perturbé, en fonction du rapport entre position selon
I’axe horizontal et rayon de la turbine. La mesure est effectuée au centre du systéme, a
I’ordonnée nulle, lorsque les pales sont en position de transition amont aval.

Pour le cas D A = 5, on peut observer que sur la trajectoire de la pale, pour une valeur en
abscisse de -1 la vitesse du fluide a déja diminué de 25%. Elle diminue encore jusqu’a 49%
au centre du systéme, pour ensuite atteindre 38% pour une ordonnée de 1, et se stabiliser
aux alentours de 30%. La limite de Betz prévoit que l'extraction maximale d’énergie est
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atteinte lorsque la vitesse en sortie d’un systéme vaut 1/3 de sa vitesse en entrée. On a
ici une vitesse de sortie qui est 1/2 de la vitesse d’entrée a 'amont, et 60% de la vitesse
d’entrée & l'aval. Les performances du systéme ne sont donc pas a leur maximum.

On peut également remarquer quantitativement que la vitesse du fluide & I'aval est trois
fois plus faible qu’en entrée, ce qui explique que les performances de ’aval soient plus
faibles, et qu’une incidence supérieure puisse remédier a cela.

Pour le cas C les oscillations correspondent aux lachers tourbillonnaires. On observe tout
de méme que le décrochage ne réduit pas réellement la vitesse en sortie de turbine, puis-
qu’elle vaut 70% de la vitesse en entrée pour ce cas. Au contraire une augmentation forte
de )\, comme pour le cas E, fait chuter la vitesse. Au niveau du rayon de la turbine elle vaut
62% de sa valeur initiale, puis 32% au centre et 25% sur le rayon aval. On peut également
observer que cette vitesse diminue encore 3 rayons apreés la turbine.

[T I \ .
1 —Cas C, A=25
—— Cas D, A=5
08l —Cas E, A\ =7.5|]
"
K 0.6 | .
8l g
g IS)
0.4/ .
.‘E
0.2 N
0 i i i i i -

—2 -1 0 1 2 3

position selon 'axe x
rayon de la turbine

FIGURE 5.24 — Ralentissement du fluide pour les pas fixe a I’ordonnée nulle

représentation des champs de vitesse

Le sillage de la turbine peut également étre observé par le champ de vitesse axial au
cours de la rotation. Pour le cas C figure 5.25, On observe les larges structures tourbillon-
naires formées par le décrochage a ’amont comme & ’aval. Le décrochage n’induit pas de
déficit de vitesse trés important dans le sillage de la machine.
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FIGURE 5.25 — Champs de vitesse projeté sur ’axe horizontal pour le systéme Darrieus cas
C,A=25

Le champ de vitesse axial pour le cas D au cours de la rotation figure 5.26. Le flux per-
turbé a ’aval est retrouvé et résulte en un champ de vitesse autour du profil aval beaucoup
moins marqué et donc moins productif qu’a 'amont. Aucune structure tourbillonnaire qui
pourrait rentrer en contact avec une pale n’apparait, mais le sillage de la pale amont crée
des structures striées dans le fluide, qui peuvent créer des variations brusques de vitesse
local et donc d’effort.
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FIGURE 5.26 — Champs de vitesse projeté sur I’axe horizontal pour le systéme Darrieus cas
D,A=5

On affiche enfin le champ de vitesse axial pour le cas E au cours de la rotation figure
5.27. Le sillage est beaucoup plus propre. Une forte accélération intervient juste en extérieur
du rayon du systéme en haut et en bas, avec un fort gradient de vitesse & ces endroits. A
linverse le sillage est trés ralenti. Le blocage important de la turbine da aux efforts élevés
du fluide sur la pale crée cet évitement, ce gradient de vitesse axial.
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FIGURE 5.27 — Champs de vitesse projeté sur I’axe horizontal pour le systéme Darrieus cas
E,A=75

Coefficient de pression et de frottement a la paroi

Les données les plus locales pour décrire 1'état de 1’écoulement sur le profil sont les
coefficients de pression et de frottement & la paroi. Ils sont obtenus par les équations 5.31
et 5.32. Dans le calcul de Q on utilise la vitesse locale, c’est-a-dire la somme de la vitesse
du flux amont et de la rotation.
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c,="2 —ono (5.32)
Q= %pr

L’ensemble des courbes de coefficients de frottement et de pression a la paroi est re-
groupé en annexe C. Le coefficient de frottement au cours de la rotation pour les différents
cas est présenté figure 5.28. Pour le cas D on observe une recirculation au niveau du bord
d’attaque qui se déclenche a #=80° environ, puis qui s’étend a la quasi-totalité de I’extrados
a 140°. L’incidence géométrique maximale est de 11.5°, alors que le profil utilisé décroche
en statique aux alentours de 9°, il est donc logique que ’on obtienne un léger décrochage.
La zone de recirculation comporte deux extremums entre 100° et 140°, ce qui dénote la for-
mation de deux tourbillons de décrochage. La recirculation ayant lieu au niveau du bord
d’attaque c’est ici un décrochage par I'avant, typique des profils de faible épaisseur. Ce
décrochage est plus violent que le décrochage par le bord de fuite pour lequel le tourbillon
remonte depuis 'arriére. Il existe cependant une légére recirculation au niveau du bord de
fuite qui montre que le décrochage se fait également par I’arriére dans une moindre mesure.
Cela est normal puisque ’épaisseur du profil utilisé, 12%, est une épaisseur de transition
entre les profils minces décrochant par ’avant, et épais, décrochant par l'arriére. Le fait
qu’une recirculation existe encore pour §=160°, alors que ’angle d’attaque géométrique est
redescendu a moins de 5°, montre le phénomeéne d’hystérésis provoqué par un décrochage,
méme léger.

Pour le cas C on observe des variations violentes qui témoignent encore des lachers
tourbillonnaires. Pour le cas E il n’y a aucune recirculation au niveau du bord d’attaque,
I'incidence est assez élevée. On constate cependant une recirculation au bord de fuite : du
fait de la cinématique circulaire I’angle vu par le bord d’attaque est plus élevé.
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FIGURE 5.28 — Coefficient de frottement & la paroi pour les cas C, D et E, Re = 10*

Le coefficient de pression pour les différents cas est présenté dans la figure 5.29. Pour
le cas D un plateau apparait a I’extrados a partir de 8 = 100°, et persiste jusqu’a 160°, ce
qui témoigne d’un décrochage. La forme des courbes est proche de celles constatées dans
le cas d’un tangage simple. A I'aval les coefficients de pression restent plus proches de 0° ce
qui témoigne du ralentissement de fluide qui provoque une diminution d’incidence locale.
Pour le cas C les mémes variations trés large de pression se retrouvent. Pour le cas E il
n’y a pas de plateau donc pas de décrochage. A 'aval on peut observer ce renversement
intrados extrados. La courbe qui devrait avoir la faible pression, marquée d’un rond, a en
fait la pression la plus importante.
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FIGURE 5.29 — Coefficient de pression & la paroi pour les cas C, D et E, Re = 10*

5.5 Pas variable

Apres avoir modélisé une turbine avec le logiciel CFX, nous allons appliquer une varia-
tion d’angle pour déterminer comment les performances sont modifiées. Comme explicité
précédemment, cette variation de pas s’obtient par déformation du maillage. Les angles
géométriques de calage sont inférieurs & 5°, ce qui signifie que la déformation sera trés
faible en comparaison avec ’espace disponible dans la couronne ou se trouvent les foils. 11
est cependant nécessaire de raffiner le calcul de maillage par rapport aux valeurs par défaut
mise en place dans CFX. En effet le remaillage du domaine est un processus itératif, ou le
domaine fluide maillé est considéré comme un milieu dynamique avec une loi de rigidité.
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La valeur de critére de convergence par défaut était en effet trop faible ce qui résultait en
une déformation importante dans la région proche paroi, ce qui devait étre évité avec une
loi de fonction de rigidité qui était décroissante avec la taille des mailles. Un critére de
convergence fixé a 1078 sur le déplacement de maillage a permis de résoudre ce probléme.
La technique utilisée pour gagner du temps de calcul est de redémarrer une simulation
a partir des résultats obtenus en pas fixe. Ainsi un sillage est déja présent, et 1’établis-
sement d’un régime d’écoulement globalement stationnaire est plus rapide. Typiquement
sans sillage préexistant la simulation nécessitait 10 tours avant qu'un état stationnaire sur
les efforts soit atteint, avec une convergence plus rapide & mesure que ’on augmente X, par
une convection plus rapide. En utilisant le sillage établi, les lois de pas variables atteignent
un état stable aprés seulement 4 tours.

Les stratégies de variation d’incidence décrites dans la littérature consistent soit en une
variation sinusoidale, soit pseudo-sinusoidale, soit une fonction d’écrétage. En CFD, la plu-
part des études avec des variations de pas utilisent des fonctions sinusoidales. Les conclu-
sions de la partie précédente sur ce type de loi montraient q'une loi idéale, périodique
mais non sinusoidale, était meilleure. Nous allons cependant nous limiter aux sinusoides
pour deux raisons. D’une part elles sont plus faciles & paramétrer, ne nécessitant qu’une
fréquence et une amplitude, alors que les lois idéales introduites précédemment auraient
nécessité un tatonnement plus important, difficile & mettre en place étant donné le temps
de calcul. D’autre part les premiers résultats montreront que 'augmentation du calage au
début de la partie amont est néfaste, et correspond & la cinématique de ces lois idéales. 11
semble donc que les conclusions des parties précédentes doivent étre ici remises en question.

5.5.1 présentation des différentes stratégies de loi

Le premier cas envisagé est le cas D, intéressant par sa proximité avec un point de fonc-
tionnement optimal en A. L’état de fluide dans la turbine sans modification de calage a été
décrit partie 5.4.2. On a constaté qu’un léger décrochage intervient sur la partie amont,
trés peu profond. Une recirculation sur I'ensemble de 'extrados existe cependant. Ensuite
sur la partie aval, les foils restent toujours & un angle d’incidence trés faible. Cela est dit
au ralentissement du fluide crée par 'influence de la partie amont. La vitesse du fluide au
moment ot il arrive sur la position de foil ayant la plus forte incidence est de l'ordre de
0.035m/s, soit environ un tiers de sa vitesse initiale. Cela montre qu’il sera certainement
profitable d’augmenter l'incidence pour cette zone.

Comme les autres études sur la variation de pas nous allons en premier lieu essayer une
loi sinusoidale simple. En considérant que la méthode ONERA a prédit une augmentation
de performance pour une loi de pas permettant d’atteindre un état de décrochage dyna-
mique, nous essayerons d’abord des calages pour lesquelles I'incidence est augmentée.

La méthode des tubes avait prédit un fonctionnement optimal pour des foils a la fi-
nesse maximal, soit environ 9° pour le NACAQ0012 pour ce nombre de Reynolds. Dans le
cas D, cela correspond ainsi & diminuer l'incidence & 'amont et & 'augmenter & l'aval.
Une loi de fréquence égale a la fréquence machine n’est pas capable de réaliser cela, c’est
pourquoi une fonction de fréquence égale a deux fois la fréquence de la machine sera essayée.

De méme la méthode des tubes prévoyait qu’'une augmentation de performance pouvait
étre obtenue avec une fonction périodique, pour laquelle I'incidence des foils était amenée &
la valeur idéale le plus t6t possible aprés les transitions amont/aval. Cela est réalisable par
une fonction sinusoidale de fréquence plus élevée, et la combinaison de plusieurs fonctions
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FI1GURE 5.30 — Représentation des différentes fonctions de pas utilisées

sinusoidales. C’est pour cette raison que des lois de fréquence égale a 3 fois la fréquence
machine sont essayées. Elles permettent en effet d’augmenter I'incidence plus tét, puis de
conserver cette incidence en diminuant le calage.

3 types de lois sinusoidales sont donc utilisées pour cette étude, dans le but de cou-
vrir plusieurs fréquence de variation. La premiére a une fréquence égale a celle de celle
du systéme ; la seconde a sa fréquence deux fois plus élevée que celle du systéme et est
décalée verticalement pour étre toujours dans les valeurs négatives et valoir 0 au moment
des transition amont/aval ; la derniére a une fréquence 3 fois supérieure a celle du systéme.
Différentes amplitudes sont utilisées pour obtenir les angles désirés. Une représentation de
ces lois pour des une amplitude unitaire est fournie en figure 5.30.

Pour simplifier I’écriture les lois seront désignées par un code "fxay", x désignant la
fréquence et y 'amplitude. Par exemple, f3a2 désigne la loi de fréquence 3 fois celle de la
machine, pour une amplitude de variation de 2. Le décalage est toujours appliqué pour la
fréquence égale a 2 fois celle de la machine. Un calage positif correspond & une rotation du
profil autour de son quart de corde bord d’attaque vers 'intérieur, soit une augmentation
d’incidence & 'amont et une diminution d’incidence a ’aval.

lois sinusoidales de fréquence égale a la fréquence machine

La premiére approche est de faire varier le pas a la méme fréquence que la fréquence
de révolution. L’incidence sera donc nulle & 0° et 180°, égale & 'amplitude de la loi de pas
4 90° et & 'opposé de 'amplitude a 270°.

De maniére a appliquer les conclusions amenées par le modéle ONERA-EDLIN, nous
allons commencer par augmenter I'incidence au-deld du décrochage. Deux lois sinusoidale
d’amplitude 3° et 1° et de période égale a la période de la turbine est mise en place. Cela
signifie que les foils auront un calage maximal de +3° et +1° en amont, induisant une
augmentation d’incidence ; et de -3° et -1° en aval, induisant également une augmentation
d’incidence. L’angle maximal calculé pour I'amont est de 11° sans loi de calage, ce qui
I’améne donc & 14° et 12° respectivement. Les résultats d’effort sont présentés dans la
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figure 5.31.
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FIGURE 5.31 — Résultats d’effort pour des lois de pas de fréquence égale a la fréquence
machine et d’amplitude positive, A = 5

On constate que 'effort tangentiel des deux lois proposées est plus faible que effort
obtenu avec des pales fixes pour la partie amont. Une augmentation d’incidence n’est donc
pas souhaitable contrairement a ce qu’avait prédit le modeéle décrochage ONERA-EDLIN.
Le modéle des tubes est également mis en défaut, car celui-ci suggérait d’augmenter 1’in-
cidence le plus tot possible, pour ensuite la stabiliser en diminuant le calage. On constate
ici qu’une augmentation d’incidence précoce a pour effet de diminuer les performances au
début du cycle amont. Pour la partie aval au contraire, une augmentation de cet effort est
obtenu pour les deux lois de pas, et est méme trés marqué pour fla3, puisque I'on passe de
valeurs négatives pour un pas fixe a des valeurs positives pour fla3. On peut donc conclure
que diminuer I'angle de calage pour la partie aval permettra d’augmenter le couple. Cela
correspond a déplacer le bord d’attaque vers l'extérieur. Au niveau des transitions, sur
le passage amont > aval, & § = 180° les pas variables sont plus efficaces que le Darrieus
malgré des valeurs plus faibles 20° avant cette transition.

Les coefficients de pression et de frottement & la paroi sont tracés dans les fig. 5.32 et 5.33
pour les cas flal et fla3. Pour le cas fla3 on constate immédiatement un fort décrochage,
caractérisé par un plateau de Cp trés marqué a 6 = 120° et des Cf fortement négatifs sur
I'extrados & partir de § = 80°, présentant méme des pics importants a 140°; témoins des
lachers tourbillonaires. Le cas flal présente lui aussi un décrochage mais moins profond.
L’évolution du Cp comparée avec le Darrieus entre 8 = 80° et 160° montrent que le décro-
chage est plus important & I’amont pour flal que pour le Darrieus. Le plateau de flal est
d’abord plus élevé que pour le Darrieus, et se transforme en variation linéaire a 140°, qui
montre que le décrochage a été franchi. On retrouve ainsi pour cette position azimutale
des Cf négatifs sur ’ensemble de I'extrados, qui montrent que la recirculation est totale,
témoin de la formation d’un tourbillon de décrochage.

L’inefficacité de ces lois au début de la partie amont, contrairement & ce qui était prédit
par le modéle des tubes ne se retrouve pas immédiatement sur les courbes de Cp. En effet
I’augmentation d’incidence provoque un champ de pression typique d’une augmentation
d’incidence pour fla3, et donc une augmentation de portance. C’est la valeur trop faible
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d’angle entre la vitesse relative locale et la trajectoire du profil qui fait que I’augmentation
de portance ne provoque pas d’augmentation de performance.

A TDaval les bonnes performances de ces deux lois s’expliquent par une incidence locale
plus élevée : les deux lois présentent des Cp plus faibles a 'extrados et méme une légére
recirculation pour fla3 a z/c = 15% environ. Cela témoigne de 'amorce d’un tourbillon de
décrochage de bord d’attaque. Il est cependant rapidement éliminé, ce qui montre qu'une
amorce trés légére dans le décrochage n’est pas problématique.

—o flal

——o fla3
—eo Darrieus

4-1072 |

26107 N
\

0 I — /
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X/C
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FI1GURE 5.32 — Coefficient de frottement a la paroi pour les cas flal, fla3, Darrieus, A = 5
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F1GURE 5.33 — Coefficient de pression a la paroi pour les cas flal, fla3, Darrieus, A = 5
Les champs de pression au cours de la rotation sont présentés fig. 5.34 pour le cas flal.

On y retrouve le tourbillon de décrochage & 6 = 140° et le champ de pression favorable &
la création d’un effort tangentiel a ’aval.
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FIGURE 5.34 — champs de pression autour du foil dans le cas flal, A = 5

Le champ de vitesse axial au cours de la rotation sont présentés en fig. 5.35 pour le
cas flal. Encore une fois le tourbillon de décrochage s’observe, créant une perturbation
importante du flux au moment de la transition amont > aval que le profil suivant vient
percuter.
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FI1GURE 5.35 — Vitesse du fluide selon I'axe x pour le cas flal, A =5

Le champ de vitesse axial au cours de la rotation sont présentés en fig. 5.36 pour
le cas fla3. On observe la production trois paires de tourbillons contrarotatifs entre 6
= 100° et 180°, qui viennent perturber le champ de vitesse a 'aval du profil suivant. A
I’aval on constate que 'augmentation d’incidence est favorable et ne déclenche pas de
décrochage. Il est donc envisageable d’augmenter encore l'incidence a ’aval pour aboutir
a des performances plus élevées.
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FIGURE 5.36 — Vitesse du fluide selon I'axe x pour le cas fla3, A =5

Les deux lois proposées ne permettent pas d’augmentation de performance, contraire-
ment aux prédictions du modéle ONERA-EDLIN. Nous allons donc essayer, comme ’avait
prédit la méthode des tubes, de diminuer ’angle d’incidence maximale pour parvenir a
la finesse maximale. Chaque amplitude entiére comprise entre -1 et -5 est ainsi testée. les
résultats d’effort sont présentés dans la figure 5.37.
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FIGURE 5.37 — Résultats d’effort pour des lois de pas de fréquence égale a la fréquence
machine et d’amplitude négative, cas D, A = 5

On constate tout de suite que pour la partie aval, la diminution d’incidence provoque
une diminution du couple, ce qui recoupe la conclusion précédente. Pour ce mode de fonc-
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tionnement il est donc désormais certain qu’il faut augmenter l'incidence pour aboutir a
une augmentation de performance, ce qui est logique en considérant le ralentissement de
flux axial a travers la turbine. De plus sur la partie amont, la diminution d’incidence pro-
voque une diminution de l'effort normal sans compromettre I'effort tangentiel et donc les
performances. Ce type de loi est donc bénéfique car a performance équivalente elle réduit
les efforts normaux qui sont parasites et accentuent les efforts sur la structure sans aug-
menter les performances.

On constate que les efforts tangentiels sur la partie amont sont augmentés. La figure
5.38 ainsi que la table 5.6 regroupent les coefficients d’effort des différents cas simulés
jusqu’a présent. Pour différencier amont et aval les moyennes des coefficients Cr et Cy
sont utilisés. Il est en effet faux de vouloir extraire un C, uniquement pour une des parties
de la révolution, car ce coefficient est par définition global.

I ]
—e— global
1 —=— amont
—e— aval 0F i
0.5 -
ol | —10 - .
_0 5 | | -\‘\‘\.\-’\H\-
—920 |
| | | | | | | |
—4 -2 0 2 —4 -2 0 2
amplitude(®) amplitude(®)

FIGURE 5.38 — Evolution de la moyenne des coefficients d’effort en fonction de 'amplitude,
casD, A =5
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amplitude Cr CT, amont CT,aval Cn CN,amont CN,aval

—5 0.28 1.24 —Qi7l =920 =47 —355
—4 0.34 1.25 -06  —9.08 —154  —259
-3 0.38 1.24 -0.5  —894 —16.04 —1.66
-2 0.41 1.21 -0.41  -876 —16.59  —0.71
—1l 0.42 1.15 —0.33 852 —17.05  0.25
0 0.38 1 -0.25 -816 —17.3 1.24
1 0.16 0.53 -0.22 —7.61 —16.9 1.94
3 —0.12  —024 29-100% —-7.39 —20.06 5.28

TABLE 5.6 — Valeurs moyennes des coefficients d’efforts pour des loi sinusoidales de fré-
quence égale & la fréquence machine, cas D, A =5

On constate que le pic de performance pour la partie amont, c’est-a-dire 'amplitude
pour laquelle la valeur moyenne du C7 amont est la plus forte est de -4°. L’augmentation
de performance est de 25% pour cette partie. D’un point de vue global, une diminution
d’incidence plus faible donne des meilleurs résultats, avec un pic donnant une augmentation
de 10% pour une amplitude de -1°. Cela s’explique par le fait qu’a I'aval la diminution
d’amplitude induit une diminution des performances. Ainsi la loi d’amplitude -4° a ses
performances trés dégradées a l’aval, ce qui n’est pas le cas pour 'amplitude de -1°. Le
coefficient d’effort normal moyen a tendance & diminuer pour la partie amont lorsque
I’on diminue 'amplitude, donc I'incidence. A ’aval le minimum d’effort normal moyen est
obtenu pour fla-1, et vaut 0,25. Ce coefficient devient positif pour des valeur d’amplitude
plus élevées, et négatif pour des amplitude plus faibles, ce qui montre que cette valeur
d’amplitude est une valeur transitoire pour l'effort normal aval. Des valeurs plus faibles
induisent des angles d’attaque opposés a celui qui est nécessaire pour produire un couple,
placant ’extrados a 'intérieur du systéme et l'intrados & l'extérieur.

On trace en figure 5.39 la différence entre les efforts tangentiels des lois et ceux de la
turbine Darrieus.

Trois domaines distincts peuvent étre mis en évidence. Entre 0° et 45°, 45° et 135°
puis entre 135° et 180°, pour lesquels les performances augmentent avec la diminution
de amplitude. Cela démontre que les performances y sont maximisées avec un angle
d’incidence le plus faible possible. Cela s’explique par le fait que pour ces valeurs de position
angulaire, 'angle entre le profil et le vecteur vitesse relatif vu par le profil est trop faible
pour que I'augmentation d’incidence puisse créer un couple. Cette conclusion va dans le
sens de celle obtenue avec 'observation des courbes d’effort pour ’amplitude positive.

Le dernier domaine compris entre 45° et 135° est plus complexe & étudier. L’amplitude
de -4°, qui présente la performance global amont la plus élevée, n’est pas celle qui a le plus
fort pic d’effort tangentiel. C’est 'amplitude de -2° qui a le plus fort pic. L’amplitude de
-1° est proche de ce pic, mais son Cr redescend plus rapidement que les autres, et redevient
le plus faible peu aprés 8 = 100°. L’amplitude de -2° présente un comportement similaire,
mais cette chute de Cp est plus tardive. En évoluant vers les amplitudes inférieures, on
constate un affaissement de ce pic et un décalage de la courbe vers la droite, vers les 6
plus élevés. Cela s’explique par le fait que autour de ces valeurs de 8 = 90°, I'incidence
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du profil est maximale. La finesse maximale est ainsi obtenue pour les valeurs d’amplitude
légérement négatives, ce qui explique ce pic d’effort tangentiel.
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FIGURE 5.39 — Différence entre loi de pas variable et Darrieus pour le coefficient d’effort
tangentiel, cas D, A = 5

Nous allons afficher les champs de vitesse, de pression et les coefficients de frottement
et de pression a la paroi pour les cas fla-2 et fla-4. La figure 5.40 montre les coefficients
de frottement & la paroi. La loi donnant les meilleures performances a 6 = 90° est la loi
fla-2, qui présente des recirculations pour cette position azimutale, contrairement a la loi
fla-4. Ce maximum d’effort tangentiel est cependant rapidement suivi par une reprise pour
la loi fla-4 qui dépasse la loi fla-2 a partir de 120°, ce qui se traduit sur les Cf par une
légére incursion dans les valeurs négatives pour fla-4, et un plateau de Cf pour fla-2 aux
environs de z/c = 10%. A l'aval I'absence de recirculation montre encore une fois qu’une
légére recirculation est nécessaire. Si 'on compare la figure 5.32 avec la figure 5.40, on
constate que la recirculation de la fonction fla3 & I'aval est plus faible que celle de fla-4 &
I’amont, qui est la loi pour laquelle les performances sont les meilleures a I’amont. Il semble
donc qu’il soit possible d’augmenter le calage & I’aval pour bénéficier de performance plus
importantes.
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FIGURE 5.40 — Coefficient de frottement a la paroi pour les cas flamoins2, flamoins4,
Darrieus, A = 5

La figure 5.41 montre les coefficients de pression & la paroi pour les loi fla-2 et fla-
4. On observe que les performances de la loi fla-2 sont supérieures a celle de la turbine
Darrieus de par un plateau de Cp moins marqué entre 6 = 100° et 140°. Entre 140° et 180°,
la supériorité de la loi fla-4 se traduit par une absence de plateau de Cp et une courbe de
Cp plus linéaire. Entre 0° et 40°, la supériorité de fla-4 se traduit par le fait que le c6té du
profil ot le Cp est le plus faible correspond d’emblée au cété qui deviendra l'extrados. A
I'inverse pour fla-2 et d’autant plus pour le Darrieus, & § = 0° le pression est plus faible
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du coté de lintrados jusqu'a x/c = 15% environ. L’augmentation rapide de calage permet
donc d’établir plus tét le champ de pression de 'amont. On peut observer les effets de
ce phénoméne pour 6 = 20°, ot la loi fla-4 présente une aire sous la courbe de Cp plus
importante au niveau du bord d’attaque malgré une incidence géométrique plus faible. Le
phénomeéne s’inverse cependant rapidement et a 40° les courbes de Cp reprennent la forme
logique en fonction du calage. A I'aval on observe comme conclu précédemment que en
dessous d’une amplitude de -2°, le profil se retrouve en position d’incidence opposée a celle
supposée étre obtenue. Le champ de pression s’inverse, avec une dépression plus importante
sur le coté intérieur du systéme que sur le cété extérieur.
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FIGURE 5.41 — Coefficient de pression a la paroi pour les cas flamoins2, flamoins4, Dar-
rieus, A = 5
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On trace les champs de pression pour les cas fla-2 et fla-4 dans les figures 5.42 et 5.43.
On constate la diminution du champ de pression associé avec la diminution d’incidence, et
le renversement de I'incidence & I’aval pour les deux lois. Le point d’arrét reste tout de méme
pour les deux lois du c6té intérieur, malgré un champ de pression équivalent sur le reste du
profil. La dépression est importante au niveau du bord d’attaque a l'extérieur du systéme,
du coté de I'extrados naturel. Elle devient plus importante au niveau de l'intérieur du
systéme a mesure que I’on s’approche du bord de fuite, ce qui s’explique par la trajectoire
circulaire du profil.

0=260°
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FIGURE 5.42 — champs de pression autour du foil dans le cas flamoins2, A = 5
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FI1GURE 5.43 — champs de pression autour du foil dans le cas flamoins4, A = 5

Les champs de vitesse axiaux sont présentés dans la figure 5.44 et 5.45. On peut observer
que l'influence du fonctionnement du systéme sur le flux aval, et 'importance du sillage
sont des phénoménes qui s’atténuent avec la diminution du calage et donc I'incidence. C’est
ici le phénomeéne de blocage qui est limité par la diminution d’incidence & ’amont. En effet
pour ce domaine les performances sont augmentées avec la diminution d’incidence, et donc
I’extraction d’énergie cinétique est plus importante, tout en constatant une diminution de
vitesse axial moins importante. Les effets parasites de la turbine sont donc limités au profit
de la performance pure.
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FIGURE 5.44 — Vitesse du fluide selon I’axe x pour le cas flamoins2, A = 5
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FIGURE 5.45 — Vitesse du fluide selon I’axe x pour le cas flamoins4, A = 5

Il faut cependant discuter ce phénoméne. En effet on constate sur la figure 5.46 que
le flux est vraiment moins ralenti par la mise en place d’une réduction d’incidence aval.
Le rapport de réduction a 3 rayon en aval de la turbine passe de 30% pour le pas fixe, a
43% pour fla-2, et 54% pour fla-4. Cela signifie que la diminution d’incidence a 'aval a
un role prépondérant sur ce blocage. Le fait de diminuer I'incidence et donc le blocage a
I’aval a pour effet d’obtenir un flux axial moins ralenti & 'amont, et donc de meilleures
performances. En conclusion les trés bonnes performances de la loi fla-4 a ’amont peut
étre di & ce moindre blocage a ’aval. Il faut garder en vue qu’une loi performante sera une
loi combinant bonne performance et perturbation minimale du flux, & 'amont et & 'aval.
Il est possible que 'on choisisse de limiter les performances amont de maniére & obtenir
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des performances meilleures en aval et globalement. Cette solution semble d’autant plus
séduisante qu’elle permettra de lisser les efforts et de les répartir sur I’ensemble de la
rotation plutot que sur la partie aval uniquement, comme c’est le cas avec les systémes
actuels.
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FIGURE 5.46 — Ralentissement du fluide pour les cas fla-2 et fla-4 a 'ordonnée nulle, cas
D,A=5

lois sinusoidales de fréquence égale a 3 fois la fréquence machine

Comme présenté précédemment, des lois de fréquence égale & 3 fois la fréquence machine
sont essayées pour diverses amplitudes. Cela s’inscrit dans les conclusions de la méthode
des tubes qui préconisait d’atteindre l'incidence idéale en augmentant le calage le plus
tot possible aprés les passage amont/aval, puis de maintenir cette incidence en diminuant
le calage, puis en I'augmentant pour maintenir cet angle d’incidence idéal le plus tard
possible. Les résultats d’efforts obtenus sont présentés dans la figure 5.47.
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FIGURE 5.47 — Résultats d’effort pour des lois de pas de fréquence égale & la trois fois la
fréquence machine, cas D, A = 5
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FIGURE 5.48 — Différence entre loi de pas variable et Darrieus pour le coefficient d’effort
tangentiel, cas D, A =5

La différence avec les efforts tangentiels de la turbine Darrieus sont présentés en figure
5.48. On peut observer immédiatement que la loi qui induit un mouvement du bord d’at-
taque vers l'intérieur, la loi f3a-1, permet de limiter les efforts tangentiels frein au niveau
du passage de 'amont vers l'aval & 180°, ce qui rejoint les conclusions précédentes. Ce
phénoméne ne se retrouve pas au passage de l'aval vers 'amont dans ce cas, mais cela
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s’explique par le fait que les lois f3al, f3a2 et f3a3 ont leur effort tangentiel qui augmente
avant cette transition du fait de la cinématique.

Pour les efforts normaux figure 5.47 on constate que 'augmentation d’incidence provoque
une augmentation d’effort normal et inversement. C’est pourquoi ces lois ont une augmen-
tation rapide de 'effort normal, qui forme un plateau la ot le calage diminue l’incidence,
voire une forme concave dans le cas de f3a3. Ce phénoméne est néfaste pour le systéme,
puisqu’il induit des variations plus rapides et plus importantes pour 'effort normal.

Pour les efforts tangentiels figure 5.47, sur la partie aval les résultats sont toujours du méme
ordre que ceux présentés précédemment. Une réduction de 'incidence du profil, correspon-
dant & une rotation du bord d’attaque vers 'intérieur et donc a une augmentation de (3,
résulte en une diminution de 'effort tangentiel, comme on peut le voir sur les résultats de
f3a-1 entre 190° et 260°, puis entre 280° et 360° ; et sur ceux de f3al, a2 et a3 au niveau de
leurs pics de 8 & 270°. A 'inverse ces 3 lois présentent une augmentation d’effort tangentiel
lorsque 8 est diminué autour de 210° et 320°.

Pour la partie amont les résultats sont plus complexes & étudier. Deux domaines de
comportements différents pour 'effort tangentiel peuvent étre mis en évidence. Entre 0° et
90°, ce qui correspond au début de la partie amont, les performances augmentent quand
la fonction de calage est décroissante. En effet avant le premier extremum des loi de pas a
30°, les lois dont I'amplitude est positive dont la fonction de calage est croissante présente
des performances plus faibles, alors que f3a-1 dont la fonction de calage est décroissante
présente des performances meilleures. Ensuite dés 35°, alors que ces fonctions d’amplitude
positive restent positive mais décroissantes, elles présentent les meilleures performances,
meilleures que f3a-1 dont la la loi de calage reste négative mais est croissante. Cela contraste
avec les conclusions obtenues pour les fréquences égales a la fréquence machine. Aprés 60°
la loi f3a-1 présente un plateau, et replonge ensuite jusqu’a 180°, du fait d’un décrochage
plus marqué que la turbine Darrieus. Pour les lois d’amplitude positive un pic apparait
a 60°environ, puis lorsque le calage devient négatif les différences d’efforts tangentiels di-
minuent, puis augmentent vers un pic & partir de 90°. A 90° la loi donnant les meilleures
augmentations de performance est f3a2, pour lequel la diminution d’incidence est idéale.
Au moment de la transition vers I'aval la loi f3aldépasse les deux autres & partir de 160°,
ce qui montre qu’un calage trop élevé a cette position azimutale est néfaste.

Les moyennes d’effort sont présentés figure 5.49 et le tableau 5.7.0n constate que les

meilleures performance sont obtenues avec la loi f3a2, avec une amélioration de performance
de 28.9%. Les performances augmentent avec I’amplitude de la loi jusqu’au maximum de
2. Cette amplitude est également le maximum pour la partie amont, mais l’effort tangen-
tiel moyen continue & augmenter pour la partie aval, ce qui résulte encore une fois du
besoin d’augmenter I'incidence pour obtenir des performances sur cette partie. Les valeurs
atteintes par ce type de loi sont du méme ordre que celles du type de loi précédemment
étudié. La famille f3 présente cependant de meilleurs résultats maximums, qui sont permis
non pas par de meilleures performances & I'amont ou & ’aval, mais par une combinaison
efficace des deux domaines.
Les efforts normaux augmentent globalement avec 'amplitude. pour f3a-1 les faibles inci-
dences en début et en fin des domaines amont et aval permettent de faire chuter les efforts
normaux. Globalement les efforts normaux sont du méme ordre de grandeur que ceux des
cas précédents. La seul différence concerne ’aval pour lequel les efforts normaux restent
toujours positifs.
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FIGURE 5.49 — Evolution de la moyenne des coefficients d’effort en fonction de 'amplitude
de la loi de type f3 utilisée, cas D

amphtude CT CT,amont CT,aval CN CN,amont CN,aval

-1 0.22 0.74 —-0.32 —-798 —16.21 0.48
0 0.38 1 -0.25 —8.16 —-17.3 1.24
1 0.45 1.11 —-0.22 —-8.19 —17.96 1.74
2 0.49 1.15 -0.18 —-8.13 —18.49 2.52
3 0.48 1.09 —-0.15 —-8.01 —18.96 3.13

TABLE 5.7 — Valeurs moyennes des coefficients d’efforts pour des loi de type {3, cas D

La figure 5.50 présente le ralentissement du flux axial. La perturbation est une fonction
décroissante de 'amplitude de la fonction de calage. Comme pour la série f1 les augmenta-
tions de performances vont avec une moindre perturbation de flux, lorsque les incidences
maximales sont moindres. Un phénoméne notable est ’accélération du flux au niveau du
rayon de la turbine sur la partie aval pour les fonctions f3a2 et f3a3. Cela s’explique par
I’incidence élevée de ces deux lois en début et en fin de parties amont et aval. Cela provoque
un blocage important du flux axial au niveau des transitions amont /aval, avec des zones de
basse vitesse axiale. En conséquence, le blocage étant moindre au centre du systéme, qui
est I'axe ou le ralentissement de flux est extrait dans la figure 5.50, le flux y est accéléré,
du fait d’un effet de type Venturi.
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FI1GURE 5.50 — Ralentissement du fluide pour les cas f3a-1, f3al, f3a2 et f3a3 a I’ordonnée
nulle, cas D, A =5

Les coeflicients de frottement a la paroi pour les lois f3a3 et f3a-1 sont présentés en
figure 5.51. On observe que la loi f3a-1 présente un décrochage violent entre 80° et 100°,
qui engendre une recirculation sur 'ensemble de I'extrados entre 140° et 160°. A I'inverse
la fonction f3a3 exhibe une recirculation limitée a partir de 60°, qui est ensuite quasiment
stabilisée jusqu’a 120°, pour ensuite évoluer vers un décrochage partiel a partir de 140°.
Ce décrochage est cependant trés peu profond, puisqu’une diminution d’incidence permet
de revenir a des Cf normaux trés rapidement. La diminution de calage avant la transition
amont > aval provoque tout de méme une diminution forte du Cf & proximité du bord
d’attaque au moment de cette transition. A ’aval aucune recirculation n’est constatée.
Des diminutions de Cf existent & proximité du bord d’attaque pour f3a3, reflet de la mise
en incidence en début et fin de zone aval.
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FI1GURE 5.51 — Coefficient de frottement & la paroi pour les cas f3a3, f3amoinsl, Darrieus,
A=5

Les coefficients de pression pour les cas f3a-1 et f3a3 sont présentés dans la figure 5.52.
Sur la partie amont, comme pour les coefficients de frottement Cf la loi f3a3 présente un
plateau rapidement qui se stabilise jusqu’a 160°, alors que pour f3a-1 le décrochage est
violent & partir de 80°. En début de cycle amont, le pic de dépression de f3a3 & 40° est &
mettre en relation avec les mauvaises performances de cette fonction pour cette position
azimutale. On constate ainsi encore une fois qu’'une mise en incidence rapide en début de
cycle crée effectivement un champ de pression favorable & la création de portance, mais que
cette portance n’est pas souhaitable pour les performances de la turbine. Cela est vrai en
fin de cycle amont, puisque le pic de Cp de f3a3 & 160°, correspond & une position angulaire
pour laquelle cette fonction devient moins bonne que la turbine Darrieus. Cette conclusion
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doit cependant étre nuancée puisque pour f3a2 et f3al les performances restent meilleures
que la turbine Darrieus jusqu’a 170° environ, indiquant qu’une augmentation d’incidence
en fin de cycle peut étre bénéfique. Il est cependant probable que cette augmentation
de performance soit due a ’aspect instationnaire de 1’écoulement autour du profil qui a
besoin d’un certain temps pour s’établir. Notons que pour la série f1 pour ces positions
azimutales les meilleures performances sont obtenues pour une diminution d’incidence. A
I’aval les variations de Cp sont reliées directement aux courbes de (8, un calage positif
induisant une augmentation des extremums de Cp.
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FIGURE 5.52 — Coefficient de pression a la paroi pour les cas f3a3, f3amoinsl, Darrieus, A
=5

Le champ de pression autour de la pale est présenté en figure 5.53 et 5.54. On retrouve
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pour la premiére le lacher tourbillonnaire qui intervient & 140° et découle du franchissement
de l'angle de décrochage aux alentours de 90°. Cela montre que malgré une vitesse de
variation d’incidence élevée, il n’est pas possible ici de tirer parti du décrochage dynamique
sans en avoir les conséquences néfastes. Pour f3a3 on constate une dépression plus constante
a 'amont comme & l'aval, qui témoigne des meilleures performances de la loi. Notons a
I’aval les deux zones de dépression importantes & 6=220° et 320°, qui sont responsables de
la perturbation importante du flux axial et de ’accélération au centre de la turbine.
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FIGURE 5.53 — champs de pression autour du foil dans le cas f3amoins1
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FIGURE 5.54 — champs de pression autour du foil dans le cas f3a3, A = 5

Les champs de vitesse axiaux des lois f3a-1 et f3a3 sont représentés figures 5.55 et
5.56. Pour f3a-1 le champ des vitesses est trés perturbé pour # = 80° et 100° du fait
de l'incidence élevée et de sa variation qui I’est également. Pour f3a3, une perturbation
différente s’observe en aval de la turbine, en haut et en bas. En effet, 'augmentation
rapide d’incidence provoque un ralentissement du flux brutal a 220° et 320°. Ces variations
brusques qui ne sont pas des décrochages puisqu’il n’y a pas décollement, laissent des
structures striées dans le sillage du systéme. Ces structures sont & I'origine de ’accélération
du flux axial qu'on observe en aval de la turbine, sur I’axe central.
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FIGURE 5.55 — Vitesse du fluide selon I’axe x pour le cas f3amoinsl
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FIGURE 5.56 — Vitesse du fluide selon I’axe x pour le cas f3a3, A = 5

lois sinusoidales de fréquence égale a 2 fois la fréquence machine

Les lois de type 2 ont été utilisées de maniére & obtenir une diminution d’angle sur la
partie amont et une augmentation sur la partie aval, comme indiqué par les conclusions
des deux séries précédemment étudiées. Cela s’obtient avec un angle de calage négatif sur
les deux parties, ¢’est pourquoi une fonction sinusoidale de fréquence 2 fois supérieure a la
fréquence de la turbine est utilisée, additionnée & une fonction constante égale a ’amplitude
de la fonction sinusoidale pour ramener la courbe sous I’axe des abscisses. On obtient ainsi
une loi de calage présentant pour chaque période de la turbine deux minimums a 90° et
270°, égaux & moins deux fois 'amplitude choisie, et deux maximum & 0° et 180° de valeur
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0. Le cas f2a2 par exemple correspond a une fonction sinusoidale avec deux minimums de
-4°. Cette loi a été utilisée au vu de la loi fla-4 qui était la plus performante des lois f1 sur
la partie amont, et pour maintenir des performances élevées sur la partie aval. Ces deux
lois sont présentées dans le graphique 5.57.
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FIGURE 5.57 — lois de pas de fla-4, f2a2 et f2al

Ces deux fonctions sont trés proches pour la partie amont. Une autre solution aurait
été d’utiliser la valeur absolue, mais garder des fonctions sinusoidales permet de conserver
une fonction dérivable sur ’ensemble du domaine, et donc de conserver une loi de calage
physiquement réalisable.

Les résultats de simulation sont présentés dans les figures 5.58 et 5.59. On observe que
malgré les lois de pas de la partie amont soient trés proches entre f2a2 et fla-4, les résultats
différent sensiblement. Pour la partie amont la courbe d’effort tangentiel est légérement
supérieure aux résultats du Darrieus entre 0° et 45°, puis se réduisent au moment du pic
entre 45° et 135° de 30% par rapport aux résultats du Darrieus pour f2a2. Cependant,
les efforts tangentiels & ’aval sont grandement améliorés par I’augmentation d’incidence,
ce qui permet d’aboutir & une augmentation globale de performance. Concernant 'effort
normal, pour ce type de loi il augmente quand 'incidence augmente encore une fois, ce qui
est logique. Par rapport au systéme Darrieus, il a donc tendance & augmenter & l'aval et
diminuer a ’amont, comme on peut le constater sur la figure 5.60 et la table 5.8.

201



T

— f2al
31 — pa2 |

f2a3
21 f2a4 ||

Darrieus
1 N
~ O N
Qo

1 |
—_9 L .
_3 [ |

| | | | | | | | |

0 45 90 135 180 225 270 315 360
0(°)
I
20 - -
10 - .
= Of \ |
QO

—10 |- |
i20 [ |
_30 [ |

| | |
0 45 90 135 180 225 270 315 360
0(°)

FIGURE 5.58 — Résultats d’efforts pour des lois de pas de fréquence égale a la deux fois la
fréquence machine, A = 5
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FIGURE 5.59 — Différence entre loi de pas f2 et Darrieus pour le coefficient d’effort tangen-
tie, A =5
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FIGURE 5.60 — Evolution de la moyenne des coefficients d’effort en fonction de 'amplitude
de la loi de type {2 utilisée, A = 5
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amplitude Cr CT,amont CT, aval Cn Cn ,amont Cn ,aval

0 0.38 1 —0.25 —8.16 —17.3 1.24
1 0.52 1.1 —84-1072 —6.35 —16.23 3.61
2 0.58 1.04 9.04-1072 —4.25 —14.66 6.18
3 0.55 0.91 0.16 —-2.28 —-12.94 8.34
4 —3.47-1072 0.8 —0.88 —1.52 —11.72 8.62

TABLE 5.8 — Valeurs moyennes des coefficients d’efforts pour des loi de type f2, A = 5

Les gains de performance moyens attendus pour la partie aval sont effectivement obte-
nus comme on peut le constater sur le tracé des efforts moyens 5.60 et la table des valeurs
associée 5.8, mais le gain est trés faible pour la partie amont, C7 gmont n'atteignant que 1.04
pour f2a2 contre 1.28 pour fla-4 malgré la grande proximité des lois. C’est le ralentissement
du flux axial qui crée cette différence comme on peut le constater figure 5.61. En effet, pour
fla-4 la vitesse du flux axial vaut 86% de la vitesse non perturbée a x/R=-1, contre 81%
pour f2a2. C’est la forte mise en incidence de la partie aval qui crée cette différence, créant
un blocage plus important au centre de la turbine. On peut noter la forme des courbes
sur la figure 5.61 des vitesses axiales. Contrairement aux précédentes courbes de ce type
qui s’échelonnent les unes au dessus des autres, celles-ci possédent des intersections. Cela
provient de la fréquence paire de la fonction utilisée.

Les meilleures performances & ’amont sont obtenues par f2al, malgré une vitesse de flux
plus élevée pour f2a2. Cela laisse entendre que l'incidence est trop faible pour f2a2. f2al
est toutefois moins performante que la turbine Darrieus entre 60° et 90°, contrairement &
fla-2 bien que leur calage maximal, obtenu a 90°, soit identique. De plus la vitesse axiale
du systéme Darrieus est plus faible que f2al & I'amont. Les meilleures performances de
fla-2 viennent donc certainement de la vitesse axiale de flux qui est plus élevée dans ce
cas.

Avant et aprés cette zone ou f2al a des performances moins bonnes que le systéme Dar-
rieus, cette loi a un calage plus faible donc une incidence plus élevée. A I'aval la meilleure
loi est f2a3. Le calage de 6° correspondant est la limite ici puisqu’au dela on constate
un décrochage. Globalement la loi f2a2 reste la meilleure de toutes les loi testées jusqu’a
présent avec une augmentation de performance de 52%.

204



10 T I
— f2a4

—  f2a3
——  f2a2
f2al
—— Darrieus
————— fla-2
fla-4

e
o0
T

<
BN
[

<
>
T

=]
=~
T

vitesse selon I'axe x
Voo
(e}
ot
I

=
w
T

0.2 |-

0L \ \ \ \ \ \ \ \ \ \ -
-2 —-15 -1 =05 0 05 1 1.5 2 25 3 35

position selon 'axe x
rayon de la turbine

FIGURE 5.61 — Ralentissement du fluide pour les cas f2al, f2a2, f2a3 et f2a4 a I'ordonnée
nulle, A =5

Pour les coefficients de frottement figure 5.62 on observe qu’a I'amont la loi f2a2 ne
présente qu’une légére recirculation a 120°. f2al présente des recirculations plus marquées
qui sont plus proches de la loi idéale & 'amont obtenue précédemment. Cependant il n’y
a pas de pic avant 100°, comme observé sur le systéme Darrieus, mais un plateau. Les
meilleures performances de f2al confirment le fait qu'une recirculation légére au bord
d’attaque, entre 80° et 140° environ, est profitable pour accroitre les performances. Ainsi
f2a2 n’est pas aussi efficace & 'amont de par ’absence de cette recirculation. Lorsque 'on
compare les coefficients de frottement de f2al et f2a2, avec ceux de fla-2 et fla-4, pour
lesquels les valeur maximales de calage sont identiques, on constate que globalement 1’état
de décrochage est moindre pour les deux lois de la série f2 que celles de la série f1. Cela
s’explique par deux phénomeénes. D’une part le ralentissement plus important du fluide
dans le cas de la série f2 diminue la composante du flux amont dans la somme vectorielle
de la vitesse local vue par la pale, ce qui diminue ’angle d’incidence géométrique. D’autre
part les maximums des fonctions f2 sont plus étroits : le calage maximal arrive plus tard
et diminue plus tot que la série f1.
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FIGURE 5.62 — Coefficient de frottement a la paroi pour les cas f2a2, f2al, Darrieus, A = 5

Les courbes de coefficient de pression tracés dans la figure 5.63 confirme ’absence de
décrochage pour f2a2 du fait de 'absence de plateau. f2al présente un plateau du méme
ordre de grandeur que celui de fla-2, ce qui montre encore une fois qu’un décrochage léger
permet I'augmentation de performance. A ’aval I'incidence créée par la cinématique permet
d’avoir un champ de pression moteur, que l'on observe par des pics plus importants. On
peut enfin noter que les deux lois f2a2 et f2al permettent une diminution importante de
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C)p & I'amont, qui résultera donc en une diminution de la sensibilité a la cavitation.
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FIGURE 5.63 — Coefficient de pression a la paroi pour les cas f2a2, f2al, Darrieus, A = 5

Le champ de pression pour la loi f2a2 présenté en figure 5.64 montre nettement la
modification du champ de pression, qui devient plus moteur, induite par la loi de pas a
I’aval. On observe tout comme sur la courbe de Cp qu’il reste une zone a I'intrados prés du
bord de fuite avec une légére dépression, due a la cinématique Darrieus. Une augmentation
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encore supérieure de l'incidence résout ce probléme. A amont le champ de pression est
semblable & celui de fla-4.

0=260°

-50 -125 25 625 100 Pa

FIGURE 5.64 — champs de pression autour du foil dans le cas f2a2, A = 5
On observe dans le figure 5.65 les effets de f2a2 sur le champ de vitesse axial. L’aug-

mentation importante de 'incidence a I’aval provoque un sillage marqué. Aucune structure
tourbillonnaire n’est visible.
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FIGURE 5.65 — Vitesse du fluide selon I’axe x pour le cas f2a2, A = 5

5.5.2 Prise en compte du moment hydrodynamique dans les perfor-
mances

La mise en rotation des pales nécessite une puissance. Le modéle ONERA-EDLIN
avait prévu une trés faible influence sur les performances, et méme des valeurs moyenne
du moment nulles ou supérieures & zéro. Nous allons maintenant la calculer dans le cas du
modéle CFD.

Nous allons effectuer I'étude pour les deux types de lois pour lesquelles la vitesse de
rotation de la pale est la plus forte, f2 et 3. En effet ce sont les lois pour lesquelles la
puissance sera la plus forte. Comme dans le cas du modéle ONERA-EDLIN nous allons
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adimensionner le moment pour le rendre homogéne et donc comparable au coefficient de
performance Cp. Cela permettra ainsi de mettre en relation puissance gagnée et puissance
nécessaire.

La valeur de la puissance associée au moment hydrodynamique du profil lors de la
variation de calage adimensionnée par la puissance disponible dans la veine fluide se calcule
de grace a ’équation 5.33.

1
Mhydro = QPSpmfz'lCUf Cm

PMhydm = Mhydroﬁ

Py
CpM . — hydro
hd %pSturbinevgo
2,2 :
cviCp B
CoMyyaro = 72;020 (5.33)

Uy = Voo /c08(0)2 + [sin(f) + \J2

Avec tous les couples et vitesses de rotation calculés selon le sens trigonométrique,
CPMy,,ar, SeTa négatif quand le mouvement du foil nécessitera une puissance. Les coefficients
de puissance de chaque loi ainsi que le coeflicient de puissance nécessaire pour mettre le
foil en rotation sont présentés table 5.9. On compare la moyenne brute du coefficient de
performance lié au moment, utilisable si le systéme de controle est capable de récupérer
la puissance de rotation lorsque le mouvement du foil renvoie celle-ci ; et la moyenne des
valeurs négatives applicable dans le cas ol le systéme n’est pas capable de récupérer cette
puissance. Dés lors de la puissance est nécessaire lorsque la vitesse de rotation du profil
est opposé au moment hydrodynamique. On peut obtenir les coeflicients de performance
C, grace aux coefficientx d’effort normaux moyen Cr par la relation 2.16. On constate sur
la table 5.9 que pour la plupart des lois ce coefficient est en fait positif, et ne sera donc
globalement pas frein. Si ’on prend en compte le cas défavorable ol les moments positifs,
moteurs, ne peuvent étre exploités, I'influence du moment est plus important. Il reste assez
faible, de I'ordre du pour-cent, pour f2 ; seule f2a4 est nécessiterait 2.64 % de la puissance
produite pour obtenir la fonction désirée. Comme on peut le constater sur les figures 5.66
et 5.67 cela est dii au décrochage profond que subit ce profil & I'aval. Pour les trois autres
lois les courbes montrent que globalement, du fait de la vitesse de flux plus élevée et de la
réduction d’incidence, c’est & ’amont que 'influence du moment sur les performances est
la plus importante. Cette variation de performance est cependant minime. Pour f2a2, le C),
calculé est de 43,16%, et le C}, nécessaire a la variation de pas qui est au pire de -0,47%.
Cela rameéne C), a 42,69%, soit une diminution relative de 1%.
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loi | Cp (%) | CPMyyaro (%) absolu | Cpag,,,,, (%) valeurs négatives
Darrieus | 28,45 - -
f2a1 | 39,03 0,20 20,29
a2 | 43,16 0,49 0,47
f2a3 | 41,06 0,71 -0,66
f2a4 | -2,60 1,14 -2,64
f3al | 34,07 0,05 -0,73
f3a2 | 37,03 0,04 -1,52
f3a3 | 36,09 20,08 22,38

TABLE 5.9 — Coeflicients de performance et nécessaire pour mettre les profils en rotation

—12a4
0.8 a3

——1f2a2
0.6 |- |

0.4}

0.2 |

0.2+

—0.4+ .

—0.6 - -

_0‘8 | | | | | | | |
0 50 100 150 200 250 300 350

0(°)

FIGURE 5.66 — Coefficients de moment pour les fonctions 2, A = 5
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FIGURE 5.67 — influence du moment sur les coefficients de performance pour les fonctions
f2,A=5

Pour f3 on constate sur la figure 5.68 que quelle que soit la loi utilisée I’évolution du
moment hydrodynamique reste similaire. Cela s’explique d’une part par des accélérations
angulaires plus élevées, qui vont ainsi provoquer des efforts de masse ajouté plus importants
qui vont prendre le pas sur les autres composantes du moment ; et d’autre part a cause
des différences d’amplitude entre f2 et £3. En effet f2al correspond en amplitude maximale
a f3a2, ce qui signifie que I'incidence pour les lois f3 reste en fait plus faible que pour 2,
et les différences entre deux lois d’amplitude successives sont minimes. On constate sur la
table 5.9 que l'influence du moment sur les lois {3 est plus élevée, du fait des vitesses de
rotation plus élevées. En outre cette influence varie fortement avec 'amplitude méme sans
décrochage, atteignant 2,38% pour un C), global de 36,09%. Cela raméne la valeur de C) &
33,71%, soit une diminution de 6,5% ce qui est élevé. Encore une fois c’est & ’amont que
I'influence est la plus forte comme cela est tracé figure 5.69.
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5.5.3 Conclusion

Il a été constaté que les deux types de loi les plus intéressantes étaient f1 et f2. La série
3, qui a été simulée pour essayer d’atteindre le plus vite possible une incidence cible puis y
rester, mimant ainsi la loi idéale trouvée par la méthode DMST, n’est finalement pas inté-
ressante dans notre cas. En effet il semble que la turbine ait une incidence hydrodynamique
cible qu’il faille atteindre, différente & I’amont et & ’aval et évidemment fortement fonction
du ralentissement du flux axial. Les meilleures lois sont pour l'instant fla-4 & 'amont et
f2a3 a l'aval, qui vont toutes deux directement de 0 au calage cible. Ainsi 'ordre supérieur
et les effets dynamiques que l'on espérait pour la série 3 n’interviennent pas.

La famille f1 a permis une premiére approche de la variation de pas, reprenant les diverses
simulations disponibles dans la littérature. Une amélioration certaine a été constatée, ob-
tenue en diminuant 'incidence & ’amont et & ’aval. Les performances & ’amont sont ainsi
augmentées, et celles & 'aval sont dégradées, au profit de la vitesse de flux axiale qui est
ainsi moins perturbée et prend donc des valeurs plus élevées & ’amont, ce qui permet
d’augmenter les efforts tangentiels. La réduction d’incidence idéale & ’amont pour cette loi
est une amplitude de -4°. Cette valeur doit cependant étre mise en relation avec le ralentis-
sement de flux axial qui ont une influence directe sur I'incidence locale. En effet on observe
sur la figure 5.61 qu’au niveau du rayon amont la vitesse du fluide est de 86% de sa valeur
initiale pour fla-4, contre 75% pour le systéme Darrieus. En utilisant la formule donnant
I’angle d’incidence géométrique maximale, que I'on modifie pour prendre en compte cette
vitesse de flux axial réduite, on obtient comme incidence maximale 9,9° pour fla-4, contre
8,6° pour le systéme Darrieus. La composante de vitesse amont étant plus faible pour le
systéme Darrieus, il est normal que ’angle d’incidence de celui-ci soit plus faible. Le bilan
de cette observation est que la fonction d’incidence souhaitable est fortement déterminée
par le ralentissement du fluide. Ainsi avec une perturbation du fluide plus faible comme
fla-4, il sera nécessaire de diminuer davantage l'incidence uniquement si le fluide est for-
tement ralenti.

Ce phénomeéne explique pourquoi f2a2 semble manquer d’incidence entre 60° et 90°, alors
que son incidence maximale est de ’ordre de fla-4, qui donnait les meilleurs résultats pour
la famille f1. Le ralentissement du flux étant plus important pour f2a2, son angle d’inci-
dence local est plus faible que fla-4, et il est donc nécessaire de moins diminuer I'incidence.
La famille 2 s’est cependant révélée globalement performante, grice a la mise en incidence
a laval qui permet d'y augmenter grandement les performances. Ainsi dans le cas présent
la diminution d’incidence & 'amont et 'augmentation d’incidence & 1’aval était la combi-
naison gagnante. Cela est évidemment particulier & ce régime de A, de Reynolds, de profil
etc... Cela rend les lois de fréquence paire trés intéressantes. Il est cependant tout & fait
possible que dans d’autres cas cela ne se retrouve pas, qu’il faille diminuer au augmenter
I'incidence sur les deux parties. Il est cependant certain que la variation d’incidence idéale
ne sera pas la méme entre amont et aval, du fait de cette variation de vitesse axiale. Ainsi
des lois de pas plus complexe, dont les maximums amont et aval différent, serait souhai-
table.

Un dernier phénoméne mérite qu’on y préte attention. En effet la loi f2al présente des
performances plus faibles que le systéme Darrieus entre 60° et 90°, malgré une incidence
réduite et un ralentissement du fluide moins important. Cela tend a montrer que la dimi-
nution d’incidence induite par la loi f2al est trop importante, et rend ses efforts tangentiels
plus faibles que le systéme Darrieus.
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Finalement le moment nécessaire & la mise en rotation des profils a été calculé pour les
séries f2 et f3, pour lesquelles la vitesse de rotation est la plus élevée. La valeur de ce
moment ramenée au coefficient de performance C), s’est révélée tres faible dans les cas qui
nous intéressent, inférieur au pour-cent. Dans certains cas ou le décrochage intervient, et
pour les lois £3 ce moment a un role plus important, atteignant 3% dans sa valeur ramenée
au (), dans certains cas.
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Conclusion

Cette thése s’inscrit dans la démarche de la région Bretagne, au travers de I'Institut de
Recherche de I’Ecole Navale, de développer des compétences académiques et des thémes
de recherche sur le théme des énergies renouvelables marines, et notamment des hydro-
liennes. Cette étude a permis d’examiner plusieurs méthodes de modélisation d’un systéme
de conversion d’énergie hydrolienne, et plus particuliérement la modélisation des systémes
4 axe transverse avec variation active de calage.

Le but ici était de fournir des méthodes de calcul destinées au dimensionnement, et a
la prédiction des performance de ce type de systéme a calage actif. Bien que ce type de
systéme existe et ait été expérimenté dans l'air, les éléments qui étaient alors un frein a
son développement et qui n’ont plus lieu d’étre dans la version marine d’une part ; et les
méthodes de calcul disponibles actuellement d’autre part ont motivé le besoin de travailler
sur ce type de systéme pour la production d’énergie hydrolienne. L’Ecole Navale possédait
une expertise a ce sujet sur le théme des propulseurs instationnaires ce qui rend la structure
propice & cette étude.

Du fait de loriginalité du type de machines étudié, le recensement des différentes tur-
bines réalisé au chapitre 1, qui est exhaustif au vu de nos connaissances actuelles, est un
apport pour les études et développement futurs. Les turbines de propulsion comme celle
de récupération ont été recensées, et les systémes a contréle passif qui sont trés nombreux
ont également été introduits. Il a été conclu que les systémes pour lesquels A < 1 ne sont
pas adaptés a une récupération efficace d’énergie, du fait de leur rotation lente & vitesse
de flux égal.

Le role des instationnarités a ensuite été clairement mis en évidence au chapitre 3, ce
qui a amené a étudier un mouvement plus classique de tangage simple. Cela est parfaite-
ment adapté car un systéme & axe transverse subit des variations d’incidence périodiques
de grande amplitude. Plusieurs modéles de simulation des efforts en régime attaché et dé-
crochés ont ainsi été comparés a des résultats expérimentaux. Les modéles utilisés le plus
souvent dans I’étude des turbines & axe transverse ont ainsi pu étre évalués. Le modéle
ONERA-EDLIN est le modéle le plus complexe essayé dans cette partie. C’est également
celui qui permet d’avoir les résultats les plus précis, en attaché comme en décroché. Les
décrochages profonds notamment sont reproduits avec une fidélité étonnante. Il ne faut ce-
pendant pas perdre de vue que ce n’est qu'une reproduction artificielle du comportement
d’un profil en décrochage.

L’écriture d’un modéle basé sur la quantité de mouvement a été effectuée au chapitre

4. Une comparaison d’effort avec I'expérience a été effectuée. Cette comparaison met en
évidence des défauts de prédiction du décrochage dynamique & faible A et du ralentissement
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du flux a A élevé. Le modéle de décrochage dynamique ONERA-EDLIN a été adapté pour
la premiére fois & ce modéle DMST, ce qui permet de prendre en compte la cinématique
complexe par une méthode basée sur les modéles de fluide parfait. Ce modéle instation-
naire a été comparé au modéle de décrochage dynamique de Gormont, classique dans le
cadre de la modélisation des turbines & axe transverse. Les prédictions sont meilleures en
comparaison avec les modéles instationnaires classiques.

Cependant 'autre phénoméne difficile & prédire, le ralentissement du fluide & travers la
turbine, pose probléme encore une fois. Au final deux modéles d’effort instationnaire sur
un profil ont été appliqués a ces turbines et évalués dans le cadre d’une étude de di-
mensionnement global. Le modéle ONERA-EDLIN a montré une meilleure précision dans
certains cas que le modéle Gormont qui est classique pour ce type d’étude. Le couplage
DMST/ONERA-EDLIN constitue donc une amélioration par rapport aux modeéles classi-
quement utilisés, et est donc une alternative supplémentaire a laquelle il est possible de
faire appel dans le but de dimensionner une turbine de ce type.

L’autre apport de cette thése sur ce type de modélisation est I’apport de la variation d’angle
forcée. Dans le cas des modéles instationnaires classique, le modéle suggére que l'incidence
du profil ne doit jamais dépasser I’angle de décrochage statique. La simplicité et la rapidité
du modéle ont permis d’utiliser une routine d’optimisation permettant de mettre en évi-
dence la loi de calage et 'incidence idéale au cours de la rotation. Il apparait que le profil
devrait toujours se trouver légérement au-dessus de ’angle de finesse maximale, et basculer
en une dizaine de degré d’azimut de 'un & 'autre des domaines amont et aval de la turbine.

A Tinverse, le modéle ONERA-EDLIN suggére que le décrochage est bénéfique, et per-
met d’augmenter les performances, a condition que celui-ci ne perturbe pas trop le flux
pour la partie aval, et que le décrochage ne soit pas trop profond pour que l'effet d’hystéré-
sis soit limité. Il faut également que le décrochage ne soit pas total avant le retournement
du profil. En effet la transformation d’intrados en extrados semble permettre d’évacuer les
phénoménes néfastes du décrochage, et d’amortir les termes d’hystérésis dans le cas du
modéle ONERA-EDLIN.

L’influence du moment hydrodynamique sur les performances, et les besoins énergétiques
nécessaires au contrdle dynamique de I'incidence du profil ont été évalués. Il a été choisi
de ramener le moment et la vitesse de rotation liée au calage & une valeur homogéne au
coefficient de performance C, de maniére & pouvoir les comparer. L’utilisation du modéle
ONERA-EDLIN, qui a été développé pour obtenir une évaluation du moment plus précise
dans le cadre des études de rotor d’hélicoptére, présente encore un autre avantage dans ce
cadre.

Ces besoins énergétiques sont minimes en comparaison avec les augmentations de per-
formance mises en jeu. On peut avancer que, ramené en variation de coefficient de perfor-
mance adimensionnel, la variation d’incidence d’un profil pour les turbines a axe transverse
représente une variation de performance inférieure & 1% dans les cas qui se sont révélés
intéressants en terme d’augmentation de performance. Ces besoins énergétiques s’avérent
méme négatifs dans certains cas, ce qui permettrait d’augmenter encore les performances
si le systéme de controle était bien choisi.

De maniére & examiner plus précisément I’écoulement, une modélisation RANSE a été
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enfin mise en place au chapitre 5. Encore une fois 'apport de cette étude est la variation
de pas et les performances associées. L’essai des différents modéles fluides disponibles a mis
en évidence 'efficacité du modéle turbulent. Le modéle de transition, pourtant prometteur
et semblant plus adapté aux cas d’application considérés, s’est révélé peu performant, mais
aucune investigation supplémentaire n’a été effectuée. La comparaison avec l’expérience
dans le cas turbulent avec modéle de turbulence kw — SST s’est révélée encourageante,
notamment pour les rapports de vitesse périphériques opérationnels, autour de A = 5.

Pour les A plus faibles les résultats sont en moyennes similaires mais le modéle peine a
reproduire les variations aux fréquences naturelles du décrochage, dues aux lachers tour-
billonnaires. Ces phénoménes complexes ne sont cependant pas d’un grand intérét pour
I’optimisation d’un systéme, car aucun lacher tourbillonnaire ne devrait intervenir lorsque
qu’une turbine fonctionne normalement.

Des simulations de variation d’angle sinusoidales ont été mises en place. L’idée de dé-
part était d’utiliser des fonctions sinusoidales, faciles a paramétrer, et dont la fréquence
est proportionnelle & celle de la turbine. Elles ont mis en évidence une augmentation de
performance associée avec un rapprochement de la finesse maximale. A chaque fois les per-
formances idéales sont caractérisées par une légére recirculation proche du bord d’attaque
pour les azimut ot I'incidence est maximale.

Le comportement du flux global et le ralentissement se sont révélés étre des facteurs de pre-
miére importance pour obtenir un systéme optimal. La diminution d’incidence & I’amont
a ainsi abouti non seulement & un rapprochement de la finesse maximale, mais également
4 une moindre perturbation du flux et donc & une vitesse de fluide plus importante dans
I’écoulement autour des profils, aboutissant & des efforts plus élevés.

A Tinverse une augmentation trop importante d’incidence a I’aval résulte en un blocage trop
fort du flux, et peut diminuer grandement les performances a 'amont. Cette augmentation
d’incidence est cependant nécessaire pour obtenir des gains du fait du ralentissement du
flux entre amont et aval. Les moments hydrodynamiques nécessaires a la mise en rotation
des profils se sont encore une fois montrés négligeables pour des variations d’harmoniques
inférieures a 3.

Il est évident que la continuité de cette étude réside d’une part dans 1’étude d’autres
lois de calage, et d’autre part dans ’application & un systéme concret pour pouvoir aboutir
a des systémes transverses plus efficace. Les variations sinusoidales ne sont qu’un premier
pas, qui a constitué une approche directe et rapide dans le cadre d’une étude RANS.
La complexification de la modification du calage ne pourra qu’apporter des améliorations.
Pour continuer I’étude RANS, I'utilisation de fonctions sinusoidales sommées ou multipliées
semble étre I’étape suivante. Pourront venir ensuite les fonctions discrétes. Une optimisa-
tion automatique ot le calage est adaptatif est également possible, bien que ’établissement
du sillage pose probléme. Il est également nécessaire de poursuivre une étude expérimen-
tale, qui dans le cas des turbines transverses pourrait étre plus rapide et facile qu’une étude
RANS.

La mise en place d’un systéme de contréle découlera de cette étude. Comme décrit précé-
demment le type de systéme utilisé pourra permettre de récupérer de ’énergie supplémen-
taire par cette rotation du profil. En outre un systéme capable de s’adapter aux conditions,
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pour lequel la loi de calage pourra étre modifié serait préférable, mais sera plus complexe,
et pourra difficilement gérer des fonctions complexes. Un systéme ne comportant qu’une
loi de pas, par un systéme de came par exemple, pourrait étre plus simple et plus apte a
générer des variations complexes. Enfin la capacité d’un tel systéme & résister au milieu
sous marin sera primordial, non seulement pour la stireté du systéme en lui-méme, mais
également pour que 'opinion & propos de ces turbines soit positive, 'ajout d’un élément
mécanique apparaissant comme a priori néfaste pour la maintenance.

Cette étude a permis d’analyser les différentes facettes de la modélisation des turbines a
axe transverse, en vue d’étude plus approfondies. Sur le plan des simulations type quantité
de mouvement, 'application du modéle ONERA-EDLIN a été encourageante. La déter-
mination de parameétres empiriques plus précis et plus adaptés a ces turbines permettrait
d’affiner les prédictions, De plus un remaniement du modéle dans le contexte des turbines
4 axe transverse en partenariat avec ses auteurs, qui avaient proposé une solution générale
prenant en compte le pilonnement sans la valider, semble nécessaire.

Il est dommage qu’aucune étude expérimentale d’écoulement récente n’existe pour pou-
voir comparer les phénomeénes locaux en proche-paroi (Cp,Cf) aux prédictions RANSE. Le
modéle d’écoulement est un point clé, et les mauvaises performances du modéle de transi-
tion nécessiteraient une étude plus approfondie ; de maniére générale ’absence de résultats
expérimentaux sur ’état de couche limite est un point trés limiteur pour la mise en place
de modéles précis dans ce domaine.

De méme I'étude des systémes & controle de calage actif nécessiteront des résultats ex-
périmentaux qui n’existent pas encore. En outre le nombre de Reynolds des cas considérés
ici est faible en comparaison avec le Reynolds que peut atteindre une turbine & taille réelle.
Des essais pour lesquels le Reynolds de corde atteint 10° n’existent pas encore et seraient
nécessaire, du fait de la modification de ’état de couche limite et du recul de I'angle de
décrochage.

Le retournement de profil est un phénomeéne important ici. Le modéle ONERA-EDLIN
des modéles a prédit que la transformation de l'intrados en extrados permet de diminuer
les effets néfastes du décrochage, ce qui mériterait une étude compléte et est prometteur.
L’effet d’un retournement rapide sur un tourbillon de décrochage, transformant la paroi
concernée en intrados, et plagant celui-ci dans un champ de pression en augmentation ra-
pide, est intéressant pour la mise en évidence d’une fonction de calage optimale.

Il est enfin évident que ce type d’étude doit étre étendue & des valeurs de X plus larges.
L’optimisation de ce type de systéme de récupération d’énergie passe en effet dans certains
cas par des performances augmentées dans un domaine de point de fonctionnement en A
plus large. Ainsi dans le cadre des hydroliennes il pourrait étre possible de récupérer da-
vantage d’énergie dans un cycle de marée sans utiliser de contrdle de vitesse de rotation,
simplifiant ainsi le systéme. Ce point met clairement en évidence le besoin de développer
la solution technologique éventuelle en étroite relation avec le systéme électromécanique
associé. La maximisation des performances passe par une association efficace de ces deux
éléments.

D’autre part une étude plus approfondie, portant sur davantage de A doit étre effectuée
pour aboutir & une solution réellement idéale dans le cadre d’une stratégie de Maximum
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Power Point Tracking. Il est possible que des valeurs trés élevées de A\ s’avérent trés perfor-
mantes lorsque 'incidence est modifiée, ce qui permettrait de limiter la réduction nécessaire
sur l'arbre de sortie. Une étude systématique balayant tous les A et toutes les lois de pas
envisageables est donc nécessaire pour aboutir & une solution optimisée.
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Annexe A

Calcul de la loi de calage du systéme
Pinson

La fonction donnant ’angle d’incidence du systéme Pinson n’a été trouvé dans aucune
référence bibliographique. C’est pourquoi ce développement a été effectué et est retranscrit
ici. Le repérage du systéme pour cette étude est présente figure A.1.

On applique tout d’abord la relation donnant la fermeture cinématique du systéme.

OA+AB+BC+CO=10

%
mT1 4 dys — roTh + ezt = 0

On exprime tous les termes dans le repére fixe (?, 7)

3
p B
B=~ A
— 4
Y2 / ;
/
v / /
/ /
/ /
/ /
// // 7
/ /
/ /
/ //)ﬂl
T9 / —
Y-
yg / // Jo
// / 77
/ / e x2
/ y - B xr3
/
Ars\ ) y2 i
. f ! .
T // e\ _ ! QTZ — x5
Y3 r)o / ’5 Y3
V‘t O 7
C @ " = © 9N

FIGURE A.1 — Repérage du sytéme Pinson
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T = Cos(n)? + Sin(n)?
75 = cos(p) T +sin(p) Y
Ii = cos(0)Z +sin(0)Y

y_f cos(f + 9)7 —sin(f + 6?)?

= r1[cos(0)Z + sin(0) Y] + clcos(B + 0)Y — sin(B + 0) 7]
— rolcos(o) 7 + sin(p) Y] + efcos(n) @ +sin(n) Y] =0

= [r1cos() — csin(B + ) — 7y cos(p) + ecos(n)| 2

+ [r1 sin(8) + ccos(B + 6) — rysin(p) + esin(n)] ¥ =0
On obtient donc le systéme d’équations suivant.
r1cos(f) — csin(f + 0) — ra cos(p) + ecos(n) =0 (A.1)
r18in(6) + ccos(B + 0) — rosin(p) + esin(n) =0 (A.2)

En développant I’équation A.1 on obtient

cos(p) = é[rl cos(#) — csin(B + 0) + e cos(n)]

orsin(p) = m

2
sin() = \/ - [1[7’1 cos(6) — csin(3 + ) + ecos(n)]]

T2

On injecte ce résultat dans I’équation A.2.

2
r1sin(f) + ccos(B + 0) — Tz\/l - [:2[7‘1 cos(f) — csin(B + 0) + ecos(n)]} +esin(n) =0

2
r1sin(6) + ccos(B + 0) + esin(n) = 7"2\/1 — |:7}2[T1 cos(f) — csin(B + 6) + ecos(n)]]

On passe au carré

2
[r1 sin(0) + ccos(B + 0) + esin(n)]* = 73 <1 - [:2[7"1 cos(f) — csin(B + 0) + ecos(n)]} )
3

(A.3)
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On calcul le terme de gauche de cette équation A.3.

[r1sin(0) + ccos(B + 0) + esin(n)]* = r2sin?(0) + ¢ cos®(B + 0) + €*sin(n)

+271 sin(f)ccos(B + 0)+2r sin(f)esin(n) + 2¢cos(B + 0)esin(n)

Puis on calcule le terme de droite de I’équation A.3.

3 (1 - [%[rl cos(0) — csin(B + 0) + ecos(n)]] 2) =12 — [r1 cos(#) — esin(B + 0) + ecos(n)]?
=12 —r?cos?() — 2sin?(B + 6) — €2 cos?(n) + 2r1 cos(f)csin(B + 0)
+2¢sin(B + 6)ecos(n) — 2r1 cos()e cos(n)

En injectant ces deux derniers résultats dans I’équation A.3 on obtient

r2sin%(0) + ¢ cos?(B + ) + e%sin?(n) + 2r1esin(f) cos(B + 6)
+2r1esin(f) sin(n) + 2ce cos(B + 0) sin(n)

=72 — 12 cos?() — ?sin?(B + 0) — €% cos?(n)

+2r1ccos(0) sin(B + 6) + 2cesin(B + 6) cos(n) — 2rie cos(#) cos(n)

On regroupe les termes semblables.

r2[sin?(0) + cos?(0)] + c2[cos®(B + 0) + sin?(B + 0)] + e2[sin®(n) + cos?(n)]
+2r1c[sin(0) cos(B + 6) — cos(0) sin(5 + )] + 2rie[sin(0) sin(n) + cos(8) cos(n)]
+2ce[cos(B + ) sin(n) — sin(B + 0) cos(n)] = 73
On va utiliser trois relations trigonométriques pour simplifier cette écriture.
sin?() + cos?(f) = 1
sin(#) cos( + 0) — cos(8) sin(8 + 0) = sin(f — (8 + 0)) = sin(—f) = —sin(pP)
sin(#) sin(n) + cos(#) cos(n) = cos(d —n)

On obtient alors

i+ % + e — 2rycesin(B) + 2rie cos( — ) + 2cefcos(B 4 ) sin(n) — sin(B + 0) cos(n)] = 3
On développe les termes trigonométriques restant.
sin(f8 + ) = sin(pB) cos(0) + cos(B) sin(6)
cos(B 4 0) = cos(B) cos(f) — sin(B) sin(6)

ce qui donne.

r? + % + €2 — 2ricsin(B) + 2rie cos(6 — 1) + 2ce[(cos(B) cos(8)
— sin(B) sin(0)) sin(n) — (sin(B) cos(#) + cos(3) sin()) cos(n)] = r3
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on va utiliser la relation cos(8) = /1 — sin?(f).

72 + ¢ + €2 — 2riesin(B) + 2riecos(d — n) + 2ce[(y/1 — sin?(3) cos(6)
—sin(B) sin(6)) sin(n) — (sin(B) cos(#) + /1 — sin?(B) sin(6)) cos(n)] = r2

r? + ¢ + €2 — 2riesin(B) + 2riecos(f — ) + 2ce[v/1 — sin?(B) cos(#) sin(n)
—sin(B) sin(6) sin(n) — sin(B) cos(f) cos(n) — /1 — sin?(3) sin(#) cos(n)] = r3

r? 4+ % + €2 — 2rycsin(B) + 2riecos(6 — n)
+2cey/1 — sin?(B)[cos(f) sin(n) — sin(8) cos(n)]
—2ce sin(3)[sin(0) sin(n) + cos(#) cos(n)] = r3
On utilise encore une fois les relations suivantes.
cos(0) sin(n) — sin(#) cos(n) = sin(n — 0)
sin(0) sin(n) + cos(6) cos(n) = cos(6 —n)

ce qui permet d’obtenir

72 + % + €2 — 2rycsin(B) + 2riecos(6 — 1)
+2cey/1 — sin?(B) sin(n — ) — 2cesin(B) cos(d — n) = r2

72 4+ %+ e? —r2 + 2riecos( — 1) — 2c[r1 + ecos(f — 1)) sin(B)
= —2cey/1 — sin?(3) sin(n — 0)

On passe une nouvelle fois au carré.

[r? + c? + e —r3 + 2riecos(0 — 1) — 2¢[r1 + ecos(d — n)] sin(B)]?
= [~2ce\/1 — sin?(B) sin(n — 0)]?

On va calculer successivement le membre de gauche et le membre de droite.

[r2 + % + e —r2 + 2riecos(0 — 1) — 2c[r1 + ecos(f — n)] sin(B)]?

=[r?+ct+e?—ri+2recos(d —n)2—2[rf +c? + e —1r3

+2r1ecos(0 — n)]2¢c[r1 + ecos(6 — n)]sin(B) + [2¢[r1 + ecos(d — n)] sin(B)]?

=[r?+c?+e? —rd+2recos(d —n)]2 —de[r? + 2 + e —r3 + 2riecos(0 — )]
[r1 + ecos(§ — n)]sin(B) + 4c?[r1 + e cos(f — n)]? sin?(B)
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[—2ce\/1 — sin?(B) sin(n — 6)]% = 4c?e?(1 — sin?(B)) sin?(n — )
= 4c2e?sin?(n — ) — 4c?e? sin?(B) sin?(n — 6)

Ce qui donne la relation suivante.

[r? +c? + e —r3 + 2riecos(0 — n))? — 4e[r? + 2 + €2 — 13 + 2riecos(6 — n)]
[r1 + ecos(d —n)]sin(B) + 4c?[r1 + ecos(f — n)])? sin?(3)
= 4c%e? sin?(n — ) — 4ce? sin?(B) sin®(n — 6)

On regroupe selon les ordre en sin(j3).

4c%[[ry + ecos(6 — n)]? + €2 sin?(n — 6)] sin?(3)
—4c[r? + 2 + €2 — r2 + 2riecos(0 — n)][r1 + ecos(0 — n)] sin(B)
+[r? +c® + e —r2 4+ 2riecos(d — n)]? — 4c?e?sin%(n — 0) =0

On obtient finalement

[r1 4+ ecos(0 —n))? + e%sin(n — 0)
=72 4 2r1ecos( — n) + e cos?(0 — n) + e%sin?(n — 0)
=1} + 2riecos(d —n) + e

qui est un trindéme du second degré ayant pour inconnue sin(3), défini par

Asin?(8) + Bsin(B) +C =0

A = 4c?[2ery cos(0 —n) + 13 + €2

B = —4c[ry +ecos(0 — n)][r? — r3 + 2 + €% + 2riecos( — )]

C=[r?—r2+c®+e?+2recos(d —n))? — 4c?e?sin?(0 — n)
Le calage B s’obtient par la formule suivante.

(8 = arcsin (_B + VB - 4AC>
N 24

Il est normal qu’il y est deux valeurs possibles de 8 pour un systéme de variables. En
effet les bras porteurs peuvent étre croisés ou décroisés. Ces deux états s’alternent en fait
tous les 180° dans le fonctionnement classique de la turbine, comme illustré figure A.2.

On peut retrouver ¢ grace a la relation A.1

1

cos(p) = E[rl cos(0) — csin(B + 0) + e cos(n)]
= (p = arccos {: [7’1 cos(#) — csin (arcsin( e 2BAZ — 4AC) + 9) + ecos(n)] }
2
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i T

FIGURE A.2 — Les deux positions cinématiques possibles du systéme Pinson pour un en-
semble de paramétres fixés.

Une premiére validation consiste a fixer ¢ = e et 1 = rg, ce qui est le cas du parallélo-
gramme. Tous les segments restent paralléle et donc normalement ¢ = 0 et 5 = n. Ce cas
a été vérifié par un tableur. La deuxiéme validation plus compléte & consister & construire
un modéle Catia du systéme et mesurer 'angle 8. Cette méthode a également validé le
présent calcul.
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Annexe B

Tables de coefficients
aérodynamiques utilisées pour le
modeéle énergétique

Dans le cadre des calculs énergétiques de simulation des turbines & axe transverse, des
valeurs de coefficients d’efforts sont nécessaires pour appliquer la théorie d’éléments de
pale. Il est important d’utiliser des valeurs qui varient avec l'incidence et le nombre de
Reynolds pour chaque profil considéré. Dans le cadre de la présente étude les coefficients
ont été extraits de [Sheldahl and Klimas 1981| et corrigés par Lazauskas [Pawsey 2002].

B.1 NACAO0012

B.1.1 Portance

alpha  4.10*  8.10* 1,6.10° 3,6.10° 7.10° 106 2.106  5.106

0 0 0 0 0 0 0 0 0
0.11 0.11 0.11 0.11 0.11 0.11 0.11 0.11

—_

2 0.22 0.22 0.22 0.22 0.22 0.22 0.22 0.22
3 0.338 0.33 0.33 0.33 0.33 0.33 0.33 0.33
4 0.446 0.44 0.44 0.44 0.44 0.44 0.44 0.44
) 0.528 0.55 0.55 0.55 0.55 0.55 0.55 0.55
6 0.612 0.638 0.66 0.66 0.66 0.66 0.66 0.66
7 -0.021  0.723 0.746 0.77 0.77 0.77 0.77 0.77
8 —0.062  0.693 0.827 0.854 0.88 0.88 0.88 0.88
9 —-0.016 —-0.001 0.853 0.935 0.96 0.966 0.99 0.99
10 0.034 0.041 0.133 0.981 1.034 1.051 1.073 1.1

11 0.087 0.091 0.11 0.913 1.075 1.11 1.154 1.184
12 0.141 0.143 0.153 0.483 1.039 1.121 1.207 1.267

227



13
14
15
16
17
18
19
20
21
22
23
24
25
26
27
30
35
40
45
50
55
60
65
70
75
80
85
90
95
100
105
110
115

0.195
0.248
0.302
0.356
0.411
0.464
0.518
0.571
0.623
0.676
0.728
0.781
0.834
0.887
0.941
0.915
1.002
1.075
1.085
1.04
0.965
0.875
0.765
0.65
0.515
0.37
0.22
0.07
—0.07
—0.22
—0.37
—0.51
—0.625

0.197
0.25
0.304
0.358
0.414
0.469
0.523
0.577
0.631
0.684
0.737
0.79
0.843
0.896
0.95
0.915
1.02
1.075
1.085
1.04
0.965
0.875
0.765
0.65
0.515
0.37
0.22
0.07
—0.07
—0.22
—0.37
—0.51
—0.625

0.203
0.255
0.308
0.362
0.42
0.477
0.532
0.587
0.641
0.696
0.75
0.803
0.857
0.911
0.965
0.915
1.02
1.075
1.085
1.04
0.965
0.875
0.765
0.65
0.515
0.37
0.22
0.07
—0.07
—0.22
—0.37
—0.51
—0.625

0.276
0.289
0.331
0.379
0.446
0.505
0.559
0.612
0.664
0.718
0.772
0.825
0.878
0.931
0.985
0.915
1.02
1.075
1.085
1.04
0.965
0.875
0.765
0.65
0.515
0.37
0.22
0.07
—0.07
—0.22
—0.37
—0.51
—0.625
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0.874
0.628
0.491
0.47
0.52
0.558
0.603
0.647
0.695
0.745
0.795
0.846
0.898
0.951
1
0.915
1.02
1.075
1.085
1.04
0.965
0.875
0.765
0.65
0.515
0.37
0.22
0.07
—0.07
—0.22
—0.37
—0.51
—0.625

1.049
0.885
0.711
0.606
0.591
0.603
0.633
0.672
0.716
0.761
0.81
0.859
0.909
0.962
1.014
0.915
1.02
1.075
1.085
1.04
0.965
0.875
0.765
0.65
0.515
0.37
0.22
0.07
—0.078
—0.22
—0.37
—0.51
—0.625

1.217
1.161
1.048
0.922
0.783
0.716
0.709
0.727
0.76
0.798
0.842
0.889
0.935
0.984
1.036
0.915
1.02
1.075
1.085
1.04
0.965
0.875
0.765
0.65
0.515
0.37
0.22
0.07
-0.07
—0.22
—0.37
—0.51
—0.625

1.324
1.342
1.309
1.22
1.037
0.905
0.841
0.823
0.833
0.856
0.89
0.93
0.972
1.019
1.068
0.915
1.02
1.075
1.085
1.04
0.965
0.875
0.765
0.65
0.515
0.37
0.22
0.07
—0.07
—0.22
—0.37
—0.51
—0.625



120 —0.735 —0.735 —0.735 —0.735 —0.735 —0.735
125 —0.84 —0.84 —0.84 —0.84 —0.84 —0.84
130 —-0.91 —-091 —0.91 —0.91 —-0.91 —0091
135  —0.945 —0.945 —0.945 —0.945 —0.945 —0.945
140  —0.945 —0.945 —0.945 —0.945 —0.945 —0.945
145 —0.91 —-091 —0.91 —0.91 —-0.91 —-0.91
150 —0.85 —0.85 —0.85 —0.85 —-0.85 —0.85
155  —0.74 —0.74 —0.74 —0.74 —0.74 —0.74
160 —0.66 —0.66 —0.66 —0.66 —0.66 —0.66
165 —0.675 —0.675 —0.675 —0.675 —0.675 —0.675
170  —-0.85 —0.85 —0.85 —0.85 —0.85 —0.85
175 =069 —0.69 —0.69 —0.69 —0.69 —0.69
180 0 0 0 0 0
I
1.4 — 4.10%
— 8.10%
1.2 —1,6.10°
11 —3,6.10°
— 7.10°
0.8 . 106
- 6
061 2.10
- 5.106
0.4
0.2
0 -
—0.21
—0.4 |
—0.6 |
—0.8}F
_1 [
| | | | | | |
0 20 40 60 80 160 180
B.1.2 Trainée
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alpha 4.10* 8.10* 1,6.10° 3,6.10° 7.10° 10 2.10 5.106
0 0.018 0.013 0.01 0.008  0.007 0.007 0.006 0.006
1 0018 0.013 0.01 0.008  0.007 0.007 0.005 0.006
2 0.018 0.014 0.011  0.008 0.007 0.007 0.007 0.007
3 0.019 0.015 0.011  0.009 0.008 0.007 0.006 0.007
4 0.02 0.016 0.012 0.01  0.008 0.008 0.007 0.007
5 0.022 0.017 0014  0.011  0.01 0.009 0.003 0.008
6  0.023 0.019 0.015 0.013 0.011 0.01 0.009 0.008
7 0.058 0.02 0017 0.014 0.012 0.011 0.01 0.009
8 0.072 0.022 0.019 0.016 0.013 0.012 0.011 0.009
9 0.08 0.06  0.02 0.017 0.014 0.013 0.011 0.01
10 0.101 0.06 0.019 0.018 0.016 0.015 0.013 0.011
11 0.117 0.117 0.076 0.02 0.018 0.016 0.014 0.012
12 0.134 0.134 0.134  0.022 0.02 0.018 0.016 0.013
13 0.152 0.152 0.152  0.022 0.022 0.02 0.017 0.019
14 0171 0.171 0.171  0.106 0.024 0.022 0.019 0.016
15 019 019  0.19 0.19  0.117 0.025 0.021 0.018
16 021 021 021 021 021 0.128 0.024 0.02
17 0231 0231 0231 0231 023 0231 0.138 0.023
18 0252 0.252 0.252  0.252  0.252 0.252 0.252 0.148
19  0.274 0274 0274 0274 0.274 0274 0274 0.274
20 0297 0297 0.297  0.297 0297 0.297 0.297 0.297
21 032 032 0.32 032 032 032 032 0.32
22 0.344 0.344 0344 0344 0344 0.344 0.344 0.344
23 0369 0.369 0.369  0.369 0.369 0.369 0.369 0.369
24 0394 0394 0.394  0.394 0394 0.394 0.394 0.394
25 042 042  0.42 042 042 042 042 042
26  0.445 0.446 0.445  0.446 0.446 0.446 0.446 0.446
27 0473 0473 0473 0.473 0473 0473 0.473 0.473
30 057 057  0.57 0.57  0.57 0.57 0.57 0.57
35 0745 0.745  0.745  0.745 0.745 0.745 0.745 0.745
40 0.92 092 092 092 092 092 092 0.92
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45
50
55
60
65
70
75
80
85
90
95
100
105
110
115
120
125
130
135
140
145
150
155
160
165
170
175
180

1.075
1.215
1.345
1.47
1.575
1.665
1.735
1.78
1.8
1.8
1.78
1.75
1.7
1.635
1.555
1.465
1.35
1.225
1.085
0.925
0.755
0.575
0.42
0.32
0.23
0.14
0.055
0.025

1.075
1.215
1.345
1.47
1.575
1.665
1.735
1.78
1.8
1.8
1.78
1.75
1.7
1.635
1.555
1.465
1.35
1.225
1.085
0.925
0.755
0.575
0.42
0.32
0.23
0.14
0.055
0.025

1.075
1.215
1.345
1.47
1.575
1.665
1.735
1.78
1.8
1.8
1.78
1.75
1.7
1.635
1.555
1.465
1.35
1.225
1.085
0.925
0.755
0.575
0.42
0.32
0.23
0.14
0.055
0.025

1.075
1.215
1.345
1.47
1.575
1.665
1.735
1.78
1.8
1.8
1.78
1.75
1.7
1.635
1.555
1.465
1.35
1.225
1.085
0.925
0.755
0.575
0.42
0.32
0.23
0.14
0.055
0.025

1.075
1.215
1.345
1.47
1.575
1.665
1.735
1.78
1.8
1.8
1.78
1.75
1.7
1.635
1.555
1.465
1.35
1.225
1.085
0.925
0.755
0.575
0.42
0.32
0.23
0.14
0.055
0.025

1.075
1.215
1.345
1.47
1.575
1.665
1.733
1.78
1.803
1.8
1.78
1.75
1.7
1.635
1.555
1.465
1.35
1.225
1.085
0.925
0.755
0.575
0.42
0.32
0.23
0.14
0.055
0.025

1.075
1.215
1.345
1.47
1.575
1.665
1.733
1.78
1.8
1.8
1.78
1.75
1.7
1.635
1.555
1.465
1.35
1.225
1.085
0.925
0.755
0.575
0.42
0.32
0.23
0.14
0.055
0.025

1.075
1.215
1.345
1.47
1.575
1.665
1.735
1.78
1.8
1.8
1.78
1.75
1.7
1.635
1.553
1.465
1.35
1.225
1.085
0.925
0.755
0.575
0.42
0.32
0.23
0.14
0.055
0.025
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1.8

1.6

1.4

1.2

0.6

0.4

0.2

| | | | |
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180

B.1.3 Moment

alpha 3,6.10° 5.10° 6,8.10°

0 0 0 0
1 0 0 0
2 0 0 0
3 0 0 0
4 0 0 0
5 0 0 0
6 0.03 0 0.008
7 0.03 0 0.015
8 0.03 0.015 0.023
9 0.03 0.028 0.028
10 0.03 0.04 0.035
11 0.03 0.042 0.038
12 0.03 0.044 0.041
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13
14
15
16
17
18
19
20
21
22
23
24
25
26
27
30
35
40
45
50
55
60
65
70
75
80
85
90
95
100
105
110
115

0.032
0.035
0.04
0
—0.06
—0.06
—0.06
—0.06
—0.063
—0.066
—0.069
—0.072
—0.075
—0.077
—0.078
—0.08
—0.08
—0.1
—0.225
—0.34
—0.35
—0.4
—0.46
—0.15
—0.48
—0.26
—0.46
-0.5
—0.28
—0.45
—0.275
—0.49
—0.54

0.046
0.048
0.05
0
—0.06
—0.06
-0.07
—0.06
—0.061
—0.062
—0.063
—0.064
—0.065
—0.085
—0.095
—0.11
—0.125
—0.2
—0.15
—0.25
—-0.25
—0.21
—0.32
—0.15
—0.4
—0.425
—0.225
—0.315
—-0.23
—0.34
—0.425
—0.54
—0.36
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0.044
0.048
0.05
0.038
0.022

—0.013
—0.025
—0.03
—0.04
—0.045
—0.058
—0.06
—0.085
-0.1
—0.13
—0.14
—0.165
—0.155
—0.265
—0.05
—0.27
—0.15
—-0.41
-0.3
—0.21
—0.38
—0.42
—0.415
—0.45
—0.45
—0.19
—0.39



120 —-0.56 —0.58 —0.54

125  —0.47 —0.48 —0.49

130  —041 —04  —0.44

135 —0.42 —0.43 —0.525

140  —0.4 —0.415 —0.475

145  —05 —0.42 —0.38

150 —-035 —04  —0.38

155 —0.325 —0.32 —0.33

160 —-028 03  —0.3

165 —0.275 —029 —0.35

170  —0.42 —0.46 —0.425

175  —028 —0.28 —0.31

180  0.025  0.08  —0.06

B.2 NACAO0018
B.2.1 Portance
alpha  4.10*  8.10* 1,6.10° 3,6.10° 7.10° 106 2.10  5.106

0 0 0 0 0 0 0 0 0
1 0.094  0.089  0.11 0.11 0.11 0.11 0.11 0.11
2 0.183  0.194  0.22 0.22 0.22 0.22 0.22 0.22
3 0.269  0.292  0.309 0.33 0.33 0.33 0.33 0.33
4 035  0.388  0.411 0.44 0.44 0.44 0.44 0.44
5 0412 0475 0507 0524  0.55 0.55 0.55 0.55
6 0.457  0.562  0.596  0.623  0.633  0.66 0.66 0.66
7 0.476  0.622  0.672 0.71 0.729  0.736  0.745  0.77
8 0.443  0.659  0.737  0.788  0.816  0.826  0.844  0.854
9 0.354  0.661  0.778  0.853  0.89  0.907  0.931  0.953
10 0211 0625 0.795  0.898  0.954 0975  1.011 1.04
11 0.112  0.553  0.785  0.925  0.997  1.028 1.077  1.121
12 0014 0441  0.749 0928  1.025 1.066  1.13  1.188
13 0031  0.333  0.692 0.91 1.029  1.08  1.166  1.243
14 0049  0.226  0.624 0.88 1.018  1.079  1.181  1.281
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15
16
17
18
19
20
21
22
25
30
35
40
45
50
55
60
65
70
75
80
85
90
95
100
105
110
115
120
125
130
135
140
145

0.089
0.129
0.176
0.223
0.273
0.324
0.375
0.427
0.584
0.855
0.98
1.035
1.05
1.02
0.955
0.875
0.76
0.63
0.5
0.365
0.23
0.09
—0.05
—0.185
—0.32
—0.45
—0.575
—0.67
—0.76
—0.85
-0.93
—0.98
-0.9

0.214
0.203
0.232
0.26
0.304
0.347
0.395
0.443
0.596
0.855
0.98
1.035
1.05
1.02
0.955
0.875
0.76
0.63
0.5
0.365
0.23
0.09
—0.05
—0.185
—0.32
—0.45
—0.575
—0.67
—0.76
—0.85
-0.93
—0.98
-0.9

0.557
0.49
0.455
0.42
0.429
0.438
0.47
0.503
0.632
0.855
0.98
1.035
1.05
1.02
0.955
0.875
0.76
0.63
0.5
0.365
0.23
0.09
—0.05
—0.185
—0.32
—0.45
—0.575
—0.67
—0.76
—0.85
-0.93
—0.98
-0.9

0.841
0.801
0.766
0.732
0.716
0.7
0.702
0.705
0.772
0.855
0.98
1.035
1.05
1.02
0.955
0.875
0.76
0.63
0.5
0.365
0.23
0.09
—0.05
—0.185
—0.32
—0.45
—0.575
—0.67
—0.76
—0.85
-0.93
—0.98
-0.9
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0.994
0.965
0.94
0.915
0.901
0.888
0.887
0.887
0.933
0.855
0.98
1.035
1.05
1.02
0.955
0.875
0.76
0.63
0.5
0.365
0.23
0.09
—0.05
—0.185
—0.32
—0.45
—0.575
—0.67
—0.76
—0.85
—0.93
—0.98
-0.9

1.062
1.04
1.018
0.996
0.983
0.971
0.97
0.97
1.011
0.855
0.98
1.035
1.05
1.02
0.955
0.875
0.76
0.63
0.5
0.365
0.23
0.09
—0.05
—0.185
—0.32
—0.45
—0.575
—0.67
—0.76
—0.85
-0.93
—0.98
-0.9

1.181
1.17
1.155
1.138
1.128
1.117
1.115
1.113
1.147
0.855
0.98
1.035
1.05
1.02
0.955
0.875
0.76
0.63
0.5
0.365
0.23
0.09
—0.05
—0.185
—0.32
—0.45
—0.575
—0.67
—0.76
—0.85
-0.93
—0.98
-0.9

1.3
1.307
1.304
1.296
1.285
1.277
1.274
1.271
1.293
0.855
0.98
1.035
1.05
1.02
0.955
0.875
0.76
0.63
0.5
0.365
0.23
0.09
—0.05
—0.185
—0.32
—0.45
—0.575
—0.67
—0.76
—0.85
-0.93
—0.98
-0.9



150 -0.v7 -0.7r -0.7r 077 077 =077 077 —0.77
155 -0.67 -0.67 -0.67 -0.67 -0.67 -0.67 —0.67 —0.67
160 —-0.635 —-0.635 —0.635 —-0.635 —0.635 —-0.635 —0.635 —0.635
165 -068 -0.68 —-0.68 —-0.68 —-0.68 —0.68 —0.68 —0.68
170 -08 -0.8 —-0.8 —-08 -08 —-0.8 —-0.85 —0.85
175 -066 —-0.66 —-0.66 —0.66 —0.66 —0.66 —0.66 —0.66
180 0 0 0 0 0 0 0 0

14}

0.8 |-

0.6 |-

0.4

—0.4

—-0.8 |-

—12L \ \ \ \ \

| | | | |
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180

B.2.2 Trainée

alpha 4.10* 8.10* 1,6.10° 3,6.10° 7.10° 10 2.10 5.106

0 0.021 0.016 0.013 0.01 0.009 0.008 0.008 0.007
0.022 0.016 0.013 0.01 0.009 0.008 0.008 0.007
0.022 0.017 0.013 0.01 0.009 0.008 0.008 0.008
0.023 0.017 0.014 0.011  0.009 0.009 0.008 0.008
0.024 0.018 0.014 0.011 0.01 0.009 0.008 0.008

—_

= W N
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11
12
13
14
15
16
17
18
19
20
21
22
25
30
35
40
45
50
55
60
65
70
75
80
85
90
95

0.025
0.026
0.028
0.03
0.033
0.062
0.093
0.123
0.141
0.158
0.177
0.196
0.217
0.238
0.26
0.282
0.306
0.329
0.405
0.57
0.745
0.92
1.075
1.215
1.345
1.47
1.575
1.665
1.735
1.78
1.8
1.8
1.78

0.019
0.021
0.022
0.024
0.026
0.029
0.032
0.08
0.119
0.158
0.177
0.196
0.217
0.238
0.26
0.282
0.306
0.329
0.405
0.57
0.745
0.92
1.075
1.215
1.345
1.47
1.575
1.665
1.735
1.78
1.8
1.8
1.78

0.015
0.017
0.018
0.02
0.022
0.024
0.026
0.029
0.077
0.158
0.177
0.196
0.217
0.238
0.26
0.282
0.306
0.329
0.405
0.57
0.745
0.92
1.075
1.215
1.345
1.47
1.575
1.665
1.735
1.78
1.8
1.8
1.78

0.012
0.013
0.015
0.016
0.018
0.019
0.021
0.024
0.026
0.094
0.145
0.196
0.217
0.238
0.26
0.282
0.306
0.329
0.405
0.57
0.745
0.92
1.075
1.215
1.345
1.47
1.575
1.665
1.735
1.78
1.8
1.8
1.78
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0.01
0.011
0.012
0.014
0.015
0.017
0.018

0.02
0.022
0.025
0.102
0.196
0.217
0.238

0.26
0.282
0.306
0.329
0.405

0.57
0.745

0.92
1.075
1.215
1.345

1.47
1.575
1.665
1.735

1.78

1.8
1.8
1.78

0.01
0.01
0.012
0.013
0.014
0.015
0.017
0.019
0.021
0.023
0.025
0.108
0.173
0.238
0.26
0.282
0.306
0.329
0.405
0.57
0.745
0.92
1.075
1.215
1.345
1.47
1.575
1.665
1.735
1.78
1.8
1.8
1.78

0.009
0.009
0.01
0.011
0.012
0.013
0.015
0.016
0.018
0.02
0.022
0.024
0.12
0.238
0.26
0.282
0.306
0.329
0.405
0.57
0.745
0.92
1.075
1.215
1.345
1.47
1.575
1.665
1.735
1.78
1.8
1.8
1.78

0.008
0.009
0.009
0.01
0.011
0.012
0.013
0.014
0.015
0.017
0.019
0.02
0.022
0.024
0.14
0.282
0.306
0.329
0.405
0.57
0.745
0.92
1.075
1.215
1.345
1.47
1.575
1.665
1.735
1.78
1.8
1.8
1.78



100
105
110
115
120
125
130
135
140
145
150
155
160
165
170
175
180

1.75
1.7
1.635
1.555
1.465
1.35
1.225
1.085
0.925
0.755
0.575
0.42
0.32
0.23
0.14
0.055
0.025

1.75
1.7
1.635
1.555
1.465
1.35
1.225
1.085
0.925
0.755
0.575
0.42
0.32
0.23
0.14
0.055
0.025

1.75
1.7
1.635
1.555
1.465
1.35
1.225
1.085
0.925
0.755
0.575
0.42
0.32
0.23
0.14
0.055
0.025

1.75
1.7
1.635
1.555
1.465
1.35
1.225
1.085
0.925
0.755
0.575
0.42
0.32
0.23
0.14
0.055
0.025

1.75
1.7
1.635
1.555
1.465
1.35
1.225
1.085
0.925
0.755
0.575
0.42
0.32
0.23
0.14
0.055
0.025

1.75
1.7
1.635
1.555
1.465
1.35
1.225
1.085
0.925
0.755
0.575
0.42
0.32
0.23
0.14
0.055
0.025

1.75
1.7
1.635
1.555
1.465
1.35
1.225
1.085
0.925
0.755
0.575
0.42
0.32
0.23
0.14
0.055
0.025

1.75
1.7
1.635
1.555
1.465
1.35
1.225
1.085
0.925
0.755
0.575
0.42
0.32
0.23
0.14
0.055
0.025
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B.2.3 Moment

alpha 3,6.10° 5.10° 6,8.10°

0 0 0 0
1 0 0 0
2 0 0 0
3 0 0 0
4 0 0 0
5 0 0 0
6 0.03 0 0.008
7 0.03 0 0.015
8 0.03 0.015 0.023
9 0.03 0.028 0.028
10 0.03 0.04 0.035
11 0.03 0.042 0.038
12 0.03 0.044 0.041
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13
14
15
16
17
18
19
20
21
22
23
24
25
26
27
30
35
40
45
50
55
60
65
70
75
80
85
90
95
100
105
110
115

0.032
0.035
0.04
0
—0.06
—0.06
—0.06
—0.06
—0.063
—0.066
—0.069
—0.072
—0.075
—0.077
—0.078
—0.08
—0.08
—0.1
—0.225
—0.34
—0.35
—0.4
—0.46
—0.15
—0.48
—0.26
—0.46
-0.5
—0.28
—0.45
—0.275
—0.49
—0.54

0.046
0.048
0.05
0
—0.06
—0.06
-0.07
—0.06
—0.061
—0.062
—0.063
—0.064
—0.065
—0.085
—0.095
—0.11
—0.125
—0.2
—0.15
—0.25
—-0.25
—0.21
—0.32
—0.15
—0.4
—0.425
—0.225
—0.315
—-0.23
—0.34
—0.425
—0.54
—0.36
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0.044
0.048
0.05
0.038
0.022

—0.013
—0.025
—0.03
—0.04
—0.045
—0.058
—0.06
—0.085
-0.1
—0.13
—0.14
—0.165
—0.155
—0.265
—0.05
—0.27
—0.15
—-0.41
-0.3
—0.21
—0.38
—0.42
—0.415
—0.45
—0.45
—0.19
—0.39



120
125
130
135
140
145
150
155
160
165
170
175
180

—0.56
—-0.47
—0.41
—0.42
—0.4
-0.5
—0.35
—0.325
—0.285
—0.275
—0.42
—0.28
0.025

—0.58
—0.48

—-0.43
—0.415
—0.42

—0.32

-0.29

—0.46
—0.28

—0.4

—-0.4

-0.3

0.08

—0.54
—0.49
—0.44
—0.525
—0.475
—0.38
—0.38
-0.33
-0.3
—0.35
—0.425
—0.31
—0.06
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Annexe C

Courbes coefficient de pression et
frottement a la paroi

Les différentes courbes de coefficient de pression a la paroi et de coefficients de frotte-
ment obtenues par le modéle RANS sont répétées ici dans une présentation différente pour
une lecture facilitée. Le point représente & chaque fois le coté externe de la turbine.
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FIGURE C.1 — Coefficient de frottement a la paroi pour les cas C, D et E, Re = 10*
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FIGURE C.2 — Coefficient de pression pour les cas C, D et E, Re = 10*
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Annexe D

Dimensionnement du prototype
SHIVA

Une campagne d’essai a été lancée dans le cadre de ce travail de thése. La fabrication
du prototype n’a malheureusement pas été terminée avant la fin de ce travail de recherche,
ce qui n’a permis d’aboutir & aucune conclusion expérimentale. Cependant, le dimension-
nement a été effectué et la fabrication devrait étre terminée d’ici 1’été 2012. Les différents
éléments, structurels, hydrodynamiques et électriques, ont été dimensionnés dans le cadre
de cette thése. La méthode de prédiction des efforts adoptée est la méthode DMST avec mo-
déle de décrochage Gormont. Le lancement du prototype ayant intervenu dans les premiéres
phases du projet, le modéle ONERA-EDLIN n’était pas encore prét. Ce dimensionnement
va étre détaillé dans cette annexe.

D.1 Cahier des charges

Le systéme expérimental SHIVA a pour but d’étudier expérimentalement une turbine a
axe transverse avec controle actif du calage des pales, et a terme 1’étude de propulseurs. En
tant que tel un systéme de controle du calage des pales est nécessaire, et doit permettre a
la pale d’effectuer un tour complet. De maniére a se placer dans des conditions de Reynolds
les plus proches possibles du systéme final, une dimension et une vitesse de fluide élevée par
rapport aux cas expérimentaux considérés précédemment est nécessaire. De plus un systéme
de variation de solidité sera mis en place pour étudier 'influence de ce paramétre sur les
performances. Les variables de controle du systéme sont la vitesse globale de rotation, qui
sera fixée & une valeur constante correspondant au rapport de vitesse périphérique étudié ;
et d’autre part la loi de variation d’incidence des pales. Les variables mesurées sera dans un
premier temps le couple récupéré sur ’axe principal du systéme, qui permettra d’évaluer
la puissance et donc le coefficient de performance du systéme. Dans un deuxiéme temps il
est prévu de mesurer les efforts sur les pales, ainsi que le champs de pression autour d’une
pale, de maniére a obtenir des renseignements locaux plus précis.

D.2 Partie hydrodynamique

Le profil de pales choisi est le NACA0018. Ce dernier allie de bonnes performances,
un bon comportement au décrochage et une bonne résistance structurelle [ TAKAMATSU
et al. 1991]. Le nombre de pales est fixé a 3. L’envergure des pales est fixée a 1m, et le
diameétre de la turbine pourra varier entre 800mm et 1600mm. La corde est fixée & 150mm,
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de maniére a obtenir une solidité comprise entre 0,28 et 0,56.

La vitesse du flux est fixée a 1,5m/s. Le moyen d’essai choisi est le bassin & circulation d’eau
de I'Ifremer Boulogne, dont la veine d’essai mesure 4m de large par 2m de profondeur. Ces
dimensions permettront d’éviter le confinement, et de mettre en évidence les phénomeénes
tridimensionnels sur les pales. La vitesse de flux peut étre choisie entre 0,15 m/s et 2 m/s.

D.3 Partie mécanique

La méthode DMST a permis de mettre en évidence les différents efforts sur le systéme.
Ainsi leffort maximal sur une pale sera de 3500N. L’effort global sur le systéme sera infé-
rieur & 10000N. Les couples sur chaque pale pourra atteindre 100Nm. La vitesse maximale
de rotation des pales est de 200tr/min dans les deux sens, de maniére & pouvoir essayer les
différentes stratégies de loi dont les lois "idéales" pour lesquelles une accélération angulaire
violente est nécessaire pour le retournement du profil. Le couple sur ’arbre principal sera
mesuré par un couplemeétre.

La cinématique du systéme est définie dans la figure D.1.

colonne biti

armature triangulaire
+ arbre principal

partie secondaire

arbre de la pale

F1GURE D.1 — Schéma cinématique minimal du prototype SHIVA

L’architecture global de la turbine est donné en figure D.2. On peut observer sur ces
schémas la fixation au bati en rouge, les moteurs principaux et auxiliaires en vert, la
structure principale en gris.

Le dispositif de réglage de solidité est obtenu par un systéme de 3 barres cylindriques
obliques. Deux barres obliques permettent le maintien de chaque profils, sur lesquels sont

252



FIGURE D.2 — Architecture du prototype SHIVA
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ajoutés les servomoteurs de controle de calage. Le schéma de fixation des pales, avec le
réglage de la verticalité est donné en figure D.3.

<===)> : translations

FIGURE D.3 — Réglage de verticalité des pales sur le systéme de variation de solidité

D.4 Partie commande

Le controle des différents éléments électroniques a été étudiée. Il est nécessaire de fixer
la vitesse de rotation du moteur principale pour fixer un rapport de vitesse périphérique.
Il est également nécessaire d’asservir les servomoteurs de controle de calage & la position
angulaire du moteur principal. Les servomoteurs étant en rotation par rapport au moteur
principal, il est nécessaire d’utiliser un connecteur tournant pour transmettre puissance et
information. Enfin le moteur principal devra étre capable de dissiper I’énergie lorsqu’il est
entrainé en rotation par le systéme, lorsque la turbine fonctionnera en génératrice.

Le moteur principal doit étre capable d’avoir une rotation maximale de 200 tr/min, et
un couple maximal de 150 N/m. La puissance récupérable maximale selon Betz est de 1600
W. La dissipation d’énergie correspondante sera assumée par un module de résistance de
freinage.

Les servomoteurs auxiliaires seront contrdlés par la rotation principale. L’information

de position angulaire du moteur principale est utilisée pour obtenir une consigne de posi-
tion angulaire de chaque moteur auxiliaire. La fréquence d’échantillonnage est fixée a 500
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Hz.

Chaque moteur sera contrdlé par un variateur qui lui est propre. Le variateur du moteur
principal fournira les informations nécessaires aux variateurs des moteurs auxiliaires. Le
systéme électrique sera commandé par un contréleur CAN. L’architecture de la commande
est présentée figure D.4.

Comncctiona @ S
l'ordinateur -
de controle

Partie moteur

principale

Partie

moteurs
auxiliaires

FIGURE D.4 — Schéma du controle des différentes rotations du systéme

Le collecteur tournant et le couplemétre doivent étre implantés entre I’arbre de rotation
principal et le moteur principal. Ils sont représentés figure D.5. Le collecteur est représenté
en vert, le couplemétre en mauve.

F1GURE D.5 — Implantation du collecteur tournant et du couplemétre
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