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Introduction

L’aéroacoustique étudie le bruit d’origine aérodynamique et a connu un fort développement depuis la
deuxiéme moitié du XX siécle. Dans le cadre de la réduction des nuisances sonores aux abords des
aéroports, les avionneurs s’efforcent de diminuer le bruit des avions. Les deux composantes principales
de ce bruit sont le bruit aérodynamique di au bruit de cellule (airframe noise en anglais) et le bruit des
moteurs. En phase de décollage, le bruit des réacteurs domine le bruit de cellule, tandis qu’en phase
d’atterrissage les deux composantes sont quasiment égales. De nombreux auteurs se sont intéressés au
bruit de cellule et plus particuliérement au bruit de profil. Quand on parle de profil, on pense aussi bien
aux profils simples qu’aux profils complets avec volets hypersustentateurs. Mais il faut bien admettre
que I'analyse du bruit généré par un profil complet est d’une bien plus grande complexité que I'analyse
d’un profil dit «académique» seul. En effet, I'analyse d’'un profil complet nécessite de prendre en
compte la présence de multiples profils et des nombreuses interactions fluide /structure. Ainsi, ’'étude
des mécanismes de génération sonore a surtout été effectuée numériquement et expérimentalement
sur des profils simples.

Le bruit de profil d’origine aérodynamique se divise en deux grandes composantes : le bruit de bord
d’attaque et le bruit de bord de fuite. Le bruit de bord de fuite peut étre di a plusieurs mécanismes :
la diffraction des structures turbulentes contenues dans les couches limites par le bord de fuite, la
présence d’'une allée tourbillonnaire dans le sillage, I'existence d'un décollement de la couche limite qui
s’accompagne dun lacher de structures tourbillonnaires et la génération d’une allée tourbillonnaire
pour un bord de fuite tronqué. Chacun de ses mécanismes va donner au spectre de pression acoustique
des caractéristiques propres. Par exemple, la diffraction des structures turbulentes par un bord de
fuite produit une composante large bande. Une allée tourbillonnaire force I'apparition d’un mode
discret dans le spectre de pression. Un profil placé dans un écoulement amont uniforme engendre
uniquement du bruit de bord de fuite. Par contre, lorsqu’il est placé dans un écoulement turbulent,
du bruit de bord d’attaque est généré. Ce bruit est di a 'interaction des structures turbulentes avec
le profil. Les bruits de bord d’attaque et de fuite peuvent se produire en méme temps, dans ce cas
I'intensité du bruit de bord d’attaque est supérieure.

L’étude du bruit de profil a été menée a ’aide de campagnes expérimentales de mesures ou par simula-
tions numériques. Les campagnes expérimentales aéroacoustiques different des campagnes purement
aérodynamiques par le fait que la grandeur & mesurer, en 'occurrence les fluctuations de pression,
est de faible amplitude. Ainsi, les moyens expérimentaux a mettre en oeuvre sont lourds pour que le
champ acoustique rayonné par le profil ne soit pas masqué par le bruit de fond ou de fonctionnement
de la soufflerie. On comprend mieux pourquoi les bases de données expérimentales aéroacoustiques
sont si rares. On peut tout de méme citer les travaux de Brooks et Hodgson [24] en 1981 qui ont réalisé
des mesures au sein de la soufflerie anéchoique du NASA Langley Research Center. Plus récemment,
Lee et Kang [111] et Sagrado et al. [147] ont caractérisé les champs aérodynamique et acoustique
autour d’un profil académique.

En ce qui concerne les simulations numériques du bruit de profil, deux stratégies de calculs sont cou-
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ramment utilisées en CAA (Computational AeroAcoustics). La premiére stratégie consiste a réaliser
un calcul direct ou DNC (Direct Noise Computation en anglais) et ainsi & obtenir lors d’un méme
calcul les champs aérodynamique et acoustique. La deuxiéme stratégie consiste a utiliser une méthode
hybride, c¢’est-a-dire a réaliser un calcul aérodynamique puis & obtenir le champ acoustique par une
méthode analogique par exemple. Les méthodes hybrides sont des méthodes largement utilisées par la
communauté CAA. Le principal intérét est qu’elles ne nécessitent pas le développement de nouvelles
méthodes numériques et permettent la réutilisation des codes CFD (Computational Fluid Dynamics)
déja existants. Les analogies acoustiques sont basées sur les travaux de Lighthill [116, 117|. Une ré-
écriture astucieuse des équations de Navier-Stokes permet de faire apparaitre dans I'un des membres
une équation de propagation, tandis que ’autre membre comporte ce que l'on appelle les termes
sources. Les termes sources sont évalués par le code CFD et I'analogie fournit le champ acoustique
rayonné. Toute la difficulté d’une analogie réside dans 1’évaluation des termes sources, la délimitation
spatiale des sources au sein de I’écoulement et les effets de troncature numérique aux frontiéres de ces
zones. Les travaux de Curle [37] sont une extension de la théorie générale de Lighthill et ont permis
de prendre en compte I'influence de parois solides. L’effet du mouvement des surfaces a été étudié
par Ffowces Williams et Hawkings [55].

Intéressons nous plus particuliérement au calcul direct. Il présente ’avantage de pouvoir étudier les
mécanismes de génération sonore puisque nous disposons de ’ensemble des données aérodynamique
et acoustique. L'une des principales limitations de la DNC provient de la grande disparité d’échelles
entre les fines échelles de la turbulence et la longueur d’onde du champ acoustique. Cette grande
disparité d’échelles impose de nombreuses contraintes sur le maillage de calcul, celui-ci devant étre
capable de capter a la fois les structures turbulentes et le champ acoustique. Le maillage doit aussi
s’étendre sur plusieurs cordes afin d’inclure plus d’une longueur d’onde du champ acoustique. Ainsi
les maillages nécessaires pour réaliser des DNC comportent généralement un trés grand nombre de
points. Les DNC actuelles comportent entre 10 x 10° et 200 x 10 points. De plus, la DNC d’un écou-
lement autour d’un profil 3D requiert des ressources de calculs qui s’approchent des limites actuelles
des supercalculateurs. Le développement des plateformes de calcul massivement multi paralléles est
aujourd’hui 'une des alternatives explorées pour la réalisation de trés gros calculs. Afin de répondre
a un besoin croissant en moyen de calcul de la part des utilisateurs, 'IDRIS (Institut du Développe-
ment et des Ressources en Informatique Scientifique) vient d’acquérir en 2008 une machine a 40 960
coeurs. La DNC nécessite aussi le développement de méthodes numériques d’ordre élevé. En effet,
le niveau du champ acoustique est de plusieurs ordres inférieur aux fluctuations aérodynamiques.
Les méthodes numériques doivent étre «propres», c’est-a-dire minimiser les erreurs de dispersion
et de dissipation. Tam et Webb [180] ont été les premiers & introduire la notion de schéma DRP
(Dispersion Relation Preserving). Cette méthode consiste a calculer les coefficients des schémas aux
différences finies non pas en utilisant des développements en série de Taylor, mais en minimisant
une erreur dans l’espace des nombres d’onde. L’utilisation de tels schémas présente de nombreux
avantages. Tout d’abord, ils sont adaptés a la propagation des ondes acoustiques. Ensuite un schéma
DRP sur 2N + 1 points a le méme cotit de calcul qu'un schéma standard d’ordre 2N. Enfin, du fait
du caractére élevé du schéma, on peut déraffiner 1égérement le maillage de calcul tout en conservant
une bonne résolution spatiale. Au lieu d’avoir recours aux schémas DRP, on peut aussi utiliser des
schémas compacts [112] qui vont permettre de réduire le stencil du schéma. L’utilisation de schémas
d’ordre élevé n’est pas I'unique solution permettant de propager une onde. Une méthode numérique
d’ordre 2 couplée a une intégration temporelle du premier ordre peut étre utilisée pour propager une
onde acoustique a condition de discrétiser cette onde par un grand nombre de points. Cette méthode
sera moins cher par itération, mais étant donné que le maillage de calcul comptera beaucoup plus
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de points, elle cotitera plus chére au final que I'utilisation d’un schéma DRP. Le développement de
schémas numériques de discrétisation spatiale doit aussi s’accompagner d’un avancement temporel
qui présente des propriétés de faibles dissipation et dispersion.

En dépit de toutes les limitations inhérentes a la DNC, elle a été appliquée avec succés dans de nom-
breux champs d’applications. Gloerfelt et Lafon ont calculé le bruit généré par un diaphragme [70].
Bogey et Bailly [15] et Freund [57] se sont intéressés au bruit de jet. Le bruit rayonné par des cavités
ouvertes a été étudié par Gloerfelt [68] et Larchevéque et al. [108]. Colonius et Lele [35] ont effectué en
2004 une revue de 'ensemble de la CAA qui présente un large panel de méthodes numériques couram-
ment usitées ainsi que leurs domaines d’application. Un nombre croissant d’auteurs se sont intéressés
au bruit de profil, que ce soit en 2-D [176, 80, 45, 109, 150] ou en 3-D [124, 189, 53, 181, 128, 149, 110].
L’ensemble de ces auteurs ont mis en oeuvre des méthodes hybrides ou ont effectué des calculs directs.

Objectif de la thése

L’objectif de cette these est de développer un outil 3D d’analyse des mécanismes de génération de
bruit pour des trongons d’aile placés dans des écoulements a grand nombre de Reynolds. Cette thése
s’inscrit dans le prolongement des travaux de Xavier Gloerfelt [67, 68|, qui a appliqué la DNC dans de
nombreuses configurations cartésiennes. La réalisation de DNC autour de géométries plus complexes,
telles que des profils d’ailes, nécessite le passage du code cartésien en curviligne. Des vérifications
sont a effectuer afin d’assurer que ce passage en curviligne ne dégrade pas la qualité de 1'algorithme
numérique. L’utilisation d’un tel code de calcul ne se limite pas au seul traitement d’écoulements
autour de profils, mais permet aussi de traiter tout type de géométrie arrondie. Nous avons décidé
d’utiliser des méthodes numériques similaires & celles mises en oeuvre par Xavier Gloerfelt. De plus,
la réalisation de simulations numériques aéroacoustiques autour de profils d’aile & haut nombre de
Reynolds nécessite le développement d’une stratégie de calcul permettant de diminuer le nombre de
points et donc le cotit CPU. Ce travail fait aussi 'objet d’une collaboration avec 'TONERA dans le
cadre d'un projet SESAME financé par la région Ile-de-France. Cette collaboration nous permet de
disposer d'une base de données expérimentale indispensable & la validation des simulations numé-
riques. A travers ce programme expérimental, TONERA avait pour but de constituer une base de
données aéroacoustique compléte pour permettre la validation de ses stratégies de calcul.

Organisation du mémoire

Le mémoire comporte deux grandes parties : d’'une part, le développement de méthodes numériques
pour l'aéroacoustique; d’autre part, des simulations du bruit généré par ’écoulement autour d’un
profil. I suit le plan suivant.

Dans un premier chapitre, nous détaillons le passage du code cartésien en curviligne ainsi que les mé-
thodes numériques mises en oeuvre pour résoudre les équations de Navier-Stokes. Le développement
de ces méthodes numériques s’accompagne de cas tests acoustiques et visqueux afin de les valider.
Ces cas tests mettent aussi en évidence la précision des solutions numériques obtenues par rapport
aux solutions analytiques ou de référence.

Le bruit de bord d’attaque généré par une interaction gust/airfoil est détaillé dans le deuxiéme cha-
pitre. L’existence de nombreuses références bibliographiques sur ce probléme nous permet d’effectuer
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des comparaisons fines. Ce chapitre constitue le premier des quatre chapitres dévolu a I’étude du
bruit de profil.

La mise en place d'une stratégie multi échelles multi pas de temps permettant de réduire le cotit des
simulations numériques est ensuite expliquée dans un troisiéme chapitre. Cette stratégie est inspirée
des travaux de Tam et Kurbatskii [177] et est ici étendue en maillage curviligne. Nous nous attardons
plus spécifiquement sur le traitement des interfaces entre les différents blocs afin de conserver la
notion d’ordre élevé de I'algorithme de calcul. La faisabilité de la méthode multi échelles multi pas
de temps est vérifiée au travers de plusieurs cas tests.

Le calcul du bruit de bord de fuite généré par un profil NACA0012 a faible nombre de Reynolds
(5 000) est traité dans le chapitre quatre a laide de la méthode multi échelles multi pas de temps
décrite dans le chapitre trois. Cette simulation permet a la fois de montrer 'intérét de cette méthode
numérique et de réaliser notre premier cas de bruit de bord de fuite. Une analyse détaillée de I'effet
de I'angle d’attaque du profil sur les champs aérodynamique et acoustique est réalisée.

Parmi les mécanismes de génération de bruit, le mécanisme de bruit tonal peut se rencontrer dans
des configurations avec des nombres de Reynolds modérés. La génération de bruit tonal par un profil
NACA0012 & Reynolds 2 x 10° est étudiée dans le chapitre cing. Une discussion sur les conditions
nécessaires a la présence du bruit tonal est réalisée. Ce chapitre contient aussi une étude numérique
3D de l'influence du confinement expérimental, créé par les parois d’'une soufflerie, sur les champs
aérodynamique et acoustique autour d’un profil NACA0018 & Reynolds 1.6 x 105.

Le sixiéme et dernier chapitre du mémoire est consacré au bruit de bord de fuite d’un profil NACA0012
tronqué & grand nombre de Reynolds (2.32 x 10°). Afin de mener cette simulation, la méthode multi
échelles multi pas de temps est utilisée. Une comparaison des résultats des simulations des grandes
échelles est effectuée avec la base de données expérimentale EXAVAC.



Chapitre 1

Méthodes numériques d’ordre élevé pour la
simulation en aéroacoustique

Dans cette thése, nous avons décidé de réaliser des calculs directs c’est a dire d’obtenir lors d’un méme
calcul les champs aérodynamique et acoustique. L’obtention d’un champ acoustique propre impose
I'utilisation de méthodes numériques spécifiques. En effet, dans la plupart des configurations que
nous allons étudier, les fluctuations du champ acoustique sont de un a plusieurs ordres inférieures aux
fluctuations de pression aérodynamique. Afin de ne pas dissiper ces faibles fluctuations de pression,
la méthode numérique employée doit étre faiblement dissipative. Elle doit aussi étre capable de
propager le champ acoustique en champ lointain sans distorsion. Les simulations aéroacoustiques
directes nécessitent donc des schémas spatiaux et temporels faiblement dissipatifs et dispersifs. Nous
présenterons dans ce chapitre ’ensemble des méthodes numériques que nous utiliserons par la suite
pour étudier le bruit de profil. Ce chapitre contient aussi un certain nombre de cas tests qui permettent
de valider les différents choix numériques effectués.

1.1 Equations résolues

Les équations de Navier-Stokes en formulation conservative pour un maillage cartésien (z,y, z)
s'écrivent T :
ou oOF 0G OH
i E T | 1.1
o Tox oy T os (1.1)

avec

U = (p, pu, pv, pw, pE)*
F= Fe - Fz/ + G
G=G.—-G, +gq
H=H.—-H, +¢.
ot 'indice e correspond & la partie Euler et 'indice v a la partie visqueuse des flux. ¢,, ¢, et ¢.

correspondent aux trois composantes du flux de chaleur définies par ¢, = —(uc,/0)(0T/0c) ot
est la viscosité dynamique moléculaire, o est le nombre de Prandtl et ¢, le coefficient de chaleur

tTout au long du manuscrit, le repére cartésien sera noté indifféremment (x,y,2) ou (21, xa, x3), par souci de clarté
ou de commodité. De méme, le vecteur vitesse pourra étre noté (u,v,w) ou (u1, us, us)

13
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spécifique a pression constante. Les flux convectifs F, Ge et He et les flux visqueux F,, G, et H,
sont donnés par les expressions suivantes :

pu 0
pu® +p T
F. = puv F, = Tay
puw Tez
(pE +p)u UTyy + Uy + Wy,
pv 0
puv Tay
Ge = pv? +p G, = Tyy (1.2)
pow Tyz
(pE + p)v UTyy + VTyy + WTy
pw 0
puw Txz
He = pow H, = Tyz
pw2 +p Tez
(PE + p)w UTyz + UTys + WTss

p, D, u,v et w étant respectivement la masse volumique, la pression et les composantes horizontale,
verticale et transversale de la vitesse. F représente 1’énergie interne totale définie par :

E=p/l(y = Dol + (@ +0* +w*)/2,
le systéme étant fermé par 1’équation des gaz parfaits :
p=prT,

ou T représente la température et r la constante des gaz parfaits. Les composantes du tenseur des
déformations sont celles d’un fluide newtonien :

(o w2 ow
= H ox;  Ox; 3 70xy

La viscosité dynamique est déterminée & partir de la loi de Sutherland.

1.2 Schémas de discrétisation spatiale

Pour I’évaluation des dérivées spatiales qui interviennent dans les équations, on a besoin de schémas
trés précis qui minimisent la dispersion (erreur de phase) et la dissipation (erreur d’amplitude) des
ondes acoustiques afin de préserver leur nature durant la propagation. On utilise généralement des
différences finies centrées d’ordre élevé qui sont par construction non dissipatives. L’utilisation de
telles dérivées permet d’obtenir une erreur de discrétisation trés faible. Ces schémas sont optimisés
dans l'espace de Fourier : on minimise I'erreur sur une large bande de nombres d’onde afin d’utiliser
au mieux la discrétisation (c’est-a-dire le maillage) choisi.

L’objectif est de maitriser la limite de résolvabilité du maillage afin de connaitre la coupure entre les
nombres d’onde résolus et non résolus.
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1.2.1 Différences finies standards sur 2N + 1 points d’ordre 2N
Une dérivée spatiale 0f /Ox est approximée par :

af 1 & , 1 & . . \
To) = E 0 = E 0 —f(wo— j=—a—; (L.
9z N p: fzo+jAx))] N 2. flzo+jAz)— f(zo—jAz)] o a a_; (1.3)

On annule les termes du développement de Taylor de f jusqu’a lordre Axz?N—! inclus :
, , iAx)? jAz)3 jAa:
f(xo +jA$) _ f(xo) _'_ijf/(xO) + (] o ) f”(l'o) + ( = ) f”/(xo) ( ) f(4)< )
. , Ax)? jAx)3 ij 4
flzo — jAZ) = f(xo) — jAZS (x0) + U o ) 1 (x0) — ( 2 ) F" (o) + ( 0 ) FO () + ...
d’ou
B, 1 & 2j3 Az 2j° Ax? 257 Aa”
f xo = Ejzla [QJAxf (wo) + ‘73! (o) + ‘75! O (o) + ‘77! FO(zo) +
N
> 2ja;= 1
j=1
N
> jfa;= 0
=1 N relations —  ordre 2N
N
ZjQN 1a] = 0
\ Jj=1

Analyse dans I’espace de Fourier
En effectuant la transformée de Fourier de (1.3), on définit un nombre d’onde effectif du schéma aux

différences finies £* :
N
k*Az =2 Z a;jsin (jkAx)
j=1
L’erreur de dispersion est donnée par |k*Az — kAx| /7. Le nombre d’onde effectif des schémas stan-
dards est tracé sur la figure 1.1 ainsi que l'erreur de dispersion.

1.2.2 Schémas optimisés

La résolution est soignée pour minimiser une erreur de dispersion plutot que maximiser un ordre au
sens des séries de Taylor. Ce type d’optimisation est appelé DRP (Dispersion Relation Preserving)
et a été introduit par Tam & Webb (1993) [180]. Ainsi, on cherche & minimiser l'erreur :

In(kAz)p OF
E = / |k*Ax — kAz| d(In(kAz)) — — =0
In(kAz), aaj
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0

T ‘ ‘ ‘ , 10
’I
. 10}
3/4 ," E
4 —_
X ”’ 2 10_2'
3
E /2 ¥
X 10
14 i -4
Tt 10 '+
0 10°
0 /4 /2 3mn/4 T /16 /8 /4 /2 T
kA x kAX

F1G. 1.1 — Caractéristiques des schémas dans ’espace des nombres d’onde. A gauche, on trace le nombre
d’onde effectif des schémas standards d’ordre 2 ( ), 4 ( ), 6 ( ), 8 ( ), 10 ( ) en fonction de
kAx. La relation exacte est fournie par la droite en pointillés. A droite, 'erreur de discrétisation du schéma
aux différences finies est représentée avec une échelle logarithmique.

ou il faut choisir les 2 limites (kAx); et (kAx)p. Pour créer un schéma optimisé sur 2N + 1 points
d’ordre 2M (M < N), on vérifie les M relations annulant les termes du développement de Taylor
jusqu’a Ax?M~1 puis on ajoute M — N relations 0F/da; = 0 pour j =1 & M — N afin d’obtenir un
systéme de N équations a NN inconnues a;.

Schéma optimisé sur 11 points a 'ordre 4 On résout le systéme ZQjaj =1 ;Zj3aj =
j=1 j=1

E E E
0 ;a— 0; 0 =0; oF _ = 0 avec (kAx), = 7/16 et (kAx), = m/2. Les coefficients sont donnés
Ooay 8(12 (?a

dans Bogey et Bailly [18].

L’optimisation du schéma est clairement visible sur la figure 1.2, ot 'erreur de dispersion du schéma
optimisé sur 11 points est nettement inférieure a celle su schéma standard d’ordre 10 pour des valeurs
de kAx comprises entre /4 et 7/2.

1.3 Filtrage sélectif

Les oscillations maille a maille (1 point sur 2 soit kAz = 7) ne sont pas résolues par les différences
finies centrées. Ces oscillations "parasites" peuvent apparaitre au niveau des conditions aux limites,
lorsqu’il existe des forts gradients ou des discontinuités et risquent de contaminer la solution. On
introduit un filtrage sélectif centré (non dispersif) pour dissiper ces hautes fréquences sans affecter
la solution physique :

e () = f(zo)—04Dys (z9) avec 0<04<1 et Dy(x) = Z [ (zo+jAx)
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T , 10
’I
. 10}
3/4 ," E
P X -2
v g 10 ¢
E /2 ¥
x10 ¢
14 2 -4
Tt 10 '+
0 10_5 /\
0 /4 /2 3mn/4 T /16 /8 /4 /2 T
kA x kAX

F1G. 1.2 — Caractéristiques des schémas dans ’espace des nombres d’onde. A gauche, on trace le nombre
d’onde effectif des schémas standard d’ordre 10 (—— ) et optimisé d’ordre 4 sur 11 points (—— ) en fonction
de kAx. La relation exacte est fournie par la droite en pointillés. A droite, I'erreur de discrétisation du schéma
aux différences finies est représentée avec une échelle logarithmique.

La fonction d’amortissement du filtre centré est :

N
Dy (kAz) = do + Y _ 2d; cos (jkAx)

j=1

1.3.1 Filtres standards sur 2N + 1 points d’ordre 2N

2N—-1

On annule les termes du développement de Taylor jusqu'a Ax inclus

Mz

Dy () = dof () f(wo + jAz) + f(zo — jAT)]

; 274 Azt
= do f(zo) Z {Zf wo) + 72 A” f (o) + 1 FO (o) + ol f(ﬁ)(xt))"‘---}

do + 2 Z dj= 0 Dans l'espace de Fourier,

soit

N N
j=1

N relations J=1

Di(m)=1 = dy+2)> (-

N
ZjQN—de = 0

\ J=1
Les fonctions d’amortissements des filtres standards sont tracées sur la figure 1.3.
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: : 10
0 /4 /2 3mn/4 ] /16 /8 /4 /2 T

F1G. 1.3 — Caractéristiques des filtres sélectifs dans 'espace des nombres d’onde. A gauche, on trace la
fonction de transfert des filtres standards d’ordre 2 (——), 4 (——), 6 (——), 8 ( ), 10 (—) en
fonction de kAz. A droite, 'erreur de dissipation du filtre est représentée avec une échelle logarithmique.

1.3.2 Filtres optimisés
On choisit de minimiser I’erreur de dissipation :
In(7/2)
o / Dy (kAz) d(In(kAz))
In(7/16)

Les coefficients du filtre optimisé sur 11 points sont donnés dans Bogey et Bailly [18|. Le présent filtre
est comparé avec le filtre standard d’ordre 10 sur la figure 1.4. On remarque que pour des valeurs de
kAx proche de /2, 'erreur de dissipation du filtre est bien moindre pour le filtre optimisé. Cependant
I’optimisation du filtre augmente légérement le niveau de dissipation pour les faibles nombres d’onde.

1 ‘ ‘ ‘ 10°
,/
y » 7
/ 10 l/
1
L J ’
0.75 ,/ p
2 /
10
l/ /
4
—~ —_ ’
< / ’
g os ' \é, 10° ’
~ I . /
[a} p [a) //
/ _
' 10 ¢
’
0.251 ,'
! 10°
// ,/
- ’/ ,
0 = L 10*5 L Vi L L
0 /4 /2 3mn/4 m /16 /8 /4 /2 b
kA x kAx

F1G. 1.4 — Caractéristiques des filtres sélectifs dans espace des nombres d’onde. A gauche, on trace la
fonction de transfert du filtre optimisé sur 11 points Bogey et Bailly [18] (——) et du filtre standard d’ordre
10 (= — —). A droite, 'erreur de dissipation du filtre est représentée avec une échelle logarithmique.
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1.4 Schémas d’avancement temporel

Il faut disposer d’un algorithme d’intégration temporelle minimisant les erreurs de dispersion et de
dissipation et qui posséde une plage de résolution fréquentielle compatible avec celle des schémas
spatiaux. Dans cette thése, nous n’avons mis en oeuvre que des schémas d’avancement temporel
explicites.

1.4.1 Critéres de stabilité

Comme pour toute méthode explicite, I’étude de stabilité de l'algorithme impose que le pas de
temps At vérifie trois types de critéres : le premier lié aux termes convectifs est le critére de
Courant-Friedrichs-Lewy (CFL), le deuxiéme et le troisiéme liés au termes visqueux et aux termes
de conduction-diffusion correspondent au critére de Fourier.

1.4.1.1 Critére CFL

Cette condition de stabilité impose que la distance parcourue pendant le temps At par une pertur-
bation se propageant a la vitesse u; & ¢ soit en principe inférieure a la distance entre deux points du
maillage [82]. En coordonnées cartésiennes, le critére s’écrit donc :

CFL = At x max PUA + C]

1.4.1.2 Critére visqueux

De la méme facon, il faut respecter un critére de discrétisation spatio-temporelle pour les flux visqueux
pour assurer la convergence de 1’algorithme. Il s’écrit :

C(Vi'squeux = At x max |:L:| <2

0] ;Ax;
On peut faire deux remarques. D’abord, en pratique, c’est le critéere CFL qui sera toujours le plus
restrictif. Par exemple, pour un (Ax;),i, de 107% m et un nombre de Mach de 0.5, et un nombre de
CFL de 1, le critére CFL impose At < 1.93 x 1072 s alors que la condition de stabilité visqueuse
nécessite At < 1.33 x 10~7 s. Ensuite, on constate que le pas de temps, imposé par la plus petite
maille, sera toujours trées faible, ce qui est un des principaux inconvénients des méthodes explicites
que l'on utilise.

1.4.2 Schémas de Runge-Kutta

Souvent, on utilise une méthode de Runge-Kutta & p sous-étapes d’ordre élevé et/ou optimisée. Sa
forme générale, pour intégrer I’équation OU/dt = F(U, t), s’écrit :

p i—1
U =U"+AtY bK' avec K =F (U” + ) K+ cht>

i=1 j=1
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ou ¢; = Z;;ll a;; pour ¢ = 1,...p. L’analyse permettant de déterminer les coefficients pour atteindre

un ordre donné repose de nouveau sur le développement de Taylor de U :
LA
U™ = U(t" + At) = U" + AIF(U", ") + Y ——F (U, 1)
n!
n=2
OoF| OF| 0U
ot |, ou|, ot|,

avec

FOU", ) =

1.4.2.1 Schémas de Runge-Kutta standards

Le plus célébre est celui d’ordre 4 proposé par Runge (1895) et Kutta (1901) :

0] o0
1/2 | 1/2
G ‘Zﬂ 120 0 1/2
’ 10 0 1
1/6 1/3 1/3 1/6

La détermination de ’ordre conditionne en partie sa stabilité. On montre en effet a partir de ’analyse
de Fourier du probléme %—? + c%—g ott U = Ue* | que le facteur d’amplification g s’écrit :

Untl p .
g= G =1+ ;%z avec z = —kcAt
Pour p <6 :
M= Z b; V3 = Z biaijcj V5 = Z biaijajkaklcl
Y2 = Z bic; Y4 = Z biajajcy Y6 = Z bi;§ kAR A1 Cn

Le facteur d’amplification exact est :
1

. 1 1
ge=e€%=1+iz+ 5(22’)2 + 6(22)3 + ﬂ(iz)‘l + ..
1.4.2.2 Schémas de Runge-Kutta linéaires a4 stockage réduit

Pour obtenir des schémas nécessitant peu de stockage, on impose b, =l et b; =0pouri=1,....p—1
[88]. Les seuls a;; non nuls sont les a;;_1. Le schéma s’écrit :

U™ =U" +b,K? avec K'= AtF (U" + o, K™ 1" + ¢;At)

en posant a; = a;;,_1 et ag = 0. Pour un opérateur linéaire,

oun
1 _
K = At T
oun oun o*un
2 n 2
K* = AtF (U + a1 At BT )At 5 + At BT

i i1 N
=3 (11 o) arty

j=1 \l=i—j+1
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Le schéma se développe en :

YA BEO
— +o(AtF) soit i1 = (i — 1)!/i ie{l,...p}

u i U
n+1 __ n j
U =U"+ ]E_l ( | | oq) At T

l=p—j+1

A Tordre 4, on obtient le tableau de coefficients suivant :

0] o0
1/4 | 1/4
G ‘Z? /3] 0 1/3
i 121 0 0 1/2
0 0 0 1

Ce schéma est d’ordre 4 en linéaire et 2 en non linéaire.

1.4.2.3 Schémas de Runge-Kutta optimisés

Le facteur d’amplification effectif du schéma s’écrit :

g(wAt) = Uﬂnzl = 1+Z ( H Oél> (—iwAt)Y et ;= ( H al>

j=1 \l=p—j+1 l=p—j+1

En choisissant 'optimisation de Hu, Hussaini & Manthey [88], on minimise

T T
/ 19— g d(wit) = /
0 0

Avec l'optimisation de Bogey & Bailly [18], on minimise

2
p
1+ Z v (—iwAt) — emiwAt

i=1

d(wAt) et T'= (wA)max

In(7/2) In(7/2)
/1 (1 —|g(wAt)]) d(In(wAt)) + / (lw*At — wAt|/7) d(In(wAt))

n(7/16) In(7/16)

avec les contraintes :

1—1g| >0 et Iln(l—|g|)]/0n(wAt)] > —5

On s’intéresse au rapport g/g. = e~ et l'on trace le taux d’amplification 7 et erreur de phase .
On définit 2 critéres pour les erreurs d’amplitude et de phase : le premier critére 1 — |g| < 5 x 1074
nous donne 7, /At et le deuxiéme critére |w* At —wAt|/7 < 5% 107* nous donne T,/ At. Le tableau 1.1
nous fournit les valeurs de ces deux critéres pour le schéma de Runge Kutta d’ordre 4 et les schémas
de Bogey et Bailly [18]. Ces derniers sont plus précis et moins dispersifs que le schéma de Runge
Kutta d’ordre 4. On remarque aussi sur la figure 1.5 que le schéma de Hu et al. [88] a 6 sous-étapes
est instable trés rapidement lorsque wAt augmente. Les schémas de Bogey et Bailly [18] offrent le
meilleur compromis précision / stabilité. Nous utiliserons par la suite le schéma de Bogey et Bailly
[18] avec p = 6.
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schéma pTu /At pT, /At
RK ordre 4 (p = 4) 38.6 33.6
Bogey & Bailly p=5 | 214 22.2
Bogey & Bailly p=6| 198  24.6

TAB. 1.1 — Comparaison des critéres de précision et de stabilité.

1.25
1
1
1 !
! =
! b4
_ 075 ! 3
Q &
0.5 (-I')_
—
0.25
0
0 /2 21/3 T 4m/3
[VA's
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£ 003 E
g 3
|3 0 ~ N é
LN
% \\\‘\ 3
~-0.03 \ \
\\
A}
-0.06 * 10 : :
0 /2 21/3 m an/3 /16 /8 /4 /2 T
wit WAt

F1G. 1.5 — Caractéristiques des schémas de Runge-Kutta. En haut, taux d’amplification r et en bas erreur de
phase . A gauche, échelle linéaire et a droite échelle logarithmique. Runge-Kutta standard d’ordre 4 (——),
Runge-Kutta de Hu et al. [88] pour p =5 (—— ) et p=6 (- — — ), Runge-Kutta de Bogey et Bailly [1§]
pourp=5(—)etp=6 (- — —).

1.4.3 Meéthodes linéaires multi niveaux

Dans le cas des schémas de Runge Kutta, ’ordre élevé est obtenu en augmentant le nombre de sous
étapes de l'algorithme. Mais 'ordre élevé peut aussi étre obtenu en utilisant les données des pas de
temps antérieurs a n. Ces méthodes s’appelles les méthodes linéaires multi niveaux ou schémas LMM
en anglais (Linear Multistep Method). La formule générale d’'une méthode LMM & (p + 1) niveaux
est :

i (IjUn_j + h i b]f (Un_j) =0 s (14)

j=—1 j=—1
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ot a; et b; sont des coefficients et h est le pas d’avancement. Généralement, on choisit a_; = 1.
Les méthodes explicites sont obtenues en choisissant b_; = 0. Pour toutes les autres valeurs de b_1,
'algorithme est implicite. Il existe deux grandes familles de schémas LMM : les schémas BDF (Ba-
ckward Differentiation Formula) et les schémas d’Adams-Moulton ou Adams-Bashforth. La version
implicite des schémas BDF est souvent appelée schémas de Gear. Les schémas d’Adams-Moulton
constituent la version implicite de la deuxiéme classe de schémas. Nous allons maintenant détailler
les schémas BDF et d’Adams-Bashforth explicites. Nous nous attarderons plus longuement sur les
schémas d’Adams-Bashforth car ces schémas sont utilisés dans la méthode multi échelles multi pas
de temps qui sera présentée dans le chapitre 3.

1.4.3.1 Schémas BDF explicites

Les schémas BDF explicites sont peu usités. Ils ont été introduits par Karniadakis et al. [99] en
1991 afin d’obtenir un avancement semi implicite pour la résolution des équations de Navier-Stokes
incompressibles. Les coefficients des versions semi implicites sont donnés dans les références [105] et
[90]. Les schémas BDF explicites peuvent s’écrire de la fagon suivante :

U”“zzp:(a]U” 7 +Ath (a;tj) : (1.5)

§=0

Les coefficients des schémas de Gear et des schémas BDF sont donnés dans [90]. Ce papier comprend
aussi une analyse de stabilité de ces différents schémas et des comparaisons avec un schéma de Runge
Kutta d’ordre 4. On peut aussi citer les travaux de Britz [23], qui a étudié la stabilité des schémas BDF
en fonction du nombre de niveaux pour ’équation d’advection linéaire scalaire. Nous ne détaillerons
pas plus les schémas BDF, étant donné que nous ne les utiliserons que pour un cas test d’advection
d’un paquet d’onde (cf. §1.4.4.2), afin des les comparer aux schémas d’Adams-Bashforth.

1.4.3.2 Schémas d’Adams-Bashforth standards

Les schémas d’Adams-Bashforth font partie des schémas LMM et sont obtenus en imposant a; = 0
et b_; = 0 dans I’équation (1.4). L’intégration de l'équation OU/dt = F(U) peut s’écrire de fagon
générale :

p
U = U”+Ath (%?) (1.6)

ot (p+ 1) correspond au nombre de niveaux. Afin d assurer la consistance du schéma numérique, les
coefficients sont choisis de maniére a ce que 'équation (1.6) soit satisfaite jusqu’a un certain ordre
quand les deux membres de I’équation sont développés en séries de Taylor :

U & (AN 9T
Ul — U At
+ 1; K ok

. . . aunr o _]AtkakUn
U = U+ (At~ +Z( k!) =

k=2

oU™ UM N (—jAYk oEHIUn
oit 55 = o T T are

k=2
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Apres développement en séries de Taylor, on obtient le systéme d’équations suivant :

Zp:'mﬁ—(—nm# 0<m<
jzoj ml (m+1)! =m=p

1.4.3.3 Schémas d’Adams-Bashforth optimisés

En appliquant une transformée de Laplace a I’équation (1.6), comme proposé par Tam et Webb [180],
il est facile d’obtenir :

i(exp(—iwAt) — 1)
> o bjexp(ijwAt)
ot w* est la fréquence angulaire effective du schéma de discrétisation temporelle (1.6). La procédure

DRP a pour but de minimiser les erreurs de dissipation et de dispersion dans 1’espace des nombres
d’onde. L’erreur intégrale E est :

WAt =

(1.7)

In(wAt)p
E= / ((Re(w* At — wAt))* + (1 — ) (Im(w* At — wAt))?) d(In(wAt)
In(wAt);

ot les bornes de l'intégrale (wAt); et (wAt);, doivent étre choisies. Le poids a permet quant a lui de
régler I'importance de la partie dispersive ou dissipative dans le processus d’optimisation. On peut
choisir de favoriser le caractére propagatif du schéma (partie réelle de w) ou le caractére dissipatif
(partie imaginaire de w). Pour créer un schéma optimisé a p + 1 niveaux d’ordre q (¢ < p + 1), les
g premiéres relations issues des développements en séries de Taylor sont satisfaites, puis on impose
p+ 1 — q relations 0E/0b; =0 (j = ¢ — 1 a p) afin d’obtenir p + 1 équations avec p + 1 inconnues
b;. De nombreux coefficients pour des schémas a différents nombres de niveaux, différents ordres et
différents degrés d’optimisation ont été calculés. Afin de réaliser un compromis entre 1’ordre formel
du schéma, le nombre de relations d’optimisation et le cofit en stockage mémoire induit par le nombre
de niveaux, un schéma d’ordre 3 & quatre niveaux optimisé par rapport a bz a été choisi.

Le systéme d’équations résolues est le suivant :

p p p

N L igeby 1 OF
ijzl’Zﬂbj——gaZJ A3
j=0 Jj=0 Jj=0

ol (wAt), = 0, (wAt), = /3 et 0 < o < 1. Les coefficients calculés sont donnés dans le tableau
1.2. Ces coeflicients sont trés proches de ceux obtenus par Tam et Webb [180], qui ont optimisé par
rapport au coefficient by avec une définition légérement différente de 'erreur F.

La partie réelle des fréquences angulaires effectives w* At pour les schémas d’ordre 4, 5 et 6 est tracée
sur la figure 1.6 et comparée avec celle du schéma d’ordre 3 optimisé par rapport au coefficient bs.
L’augmentation de 'ordre du schéma conduit & 'apparition de fortes erreurs quand wAt > 7/4. En
effet, les schémas d’Adams-Bashforth peuvent étre vus comme des schémas totalement décentrés. En
conséquence, quand la taille du support augmente, les coefficients du schéma prennent de grandes
valeurs qui vont induire de grands dépassements comme on peut le voir sur la figure 1.6 pour les
schémas d’ordre 5 et 6. Cependant, on va voir que ces schémas présentent de faibles limites de stabilité,
donc nous les utiliserons en pratique pour des valeurs de wAt inférieures a 7/16. Pour de telles valeurs
de wAt, 'augmentation de 'ordre formel du schéma permet de diminuer nettement ’erreur, comme
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Coefficients Présent Tam et Webb [180]
bo 2.24778466342984  2.30255809000000
by -2.32668732362284  -2.49100760333333
by 1.41002065695617  1.57434093666667
b3 -0.33111799676317 -0.38589142333333

TAB. 1.2 — Coefficients du schéma d’Adams-Bashforth d’ordre 3 & quatre niveaux optimisé par rapport & bs
et coefficients de Tam et Webb [180] .

on peut le voir sur la figure 1.6 en échelle logarithmique. De plus, on verra au paragraphe 1.4.4.1 que
'existence de racines au dénominateur de ’équation (1.7) induit une réduction supplémentaire de la
limite de stabilité dés que le schéma est d’ordre supérieur a 4. Etant donné que les schémas de type
Adams-Bashforth ne sont utilisés que pour de faibles valeurs de wAt, on comprend mieux pourquoi
la procédure d’optimisation DRP a peu d’impact sur l'erreur de discrétisation.
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F1G. 1.6 — Partie réelle de la fréquence angulaire effective w*At des schémas d’Adams-Bashforth en fonction
de la fréquence angulaire réelle wAt : ordre 4 standard (= — —o — — — ), ordre 5 standard (- - - - - EREREE )
ordre 6 standard (- —- % —- —- ) et schéma d’ordre 3 optimisé & 4 niveaux ( ). A droite : erreur de
discrétisation en échelle logarithmique.

La partie imaginaire de la fréquence angulaire effective est tracée sur la figure 1.7 pour les schémas
d’Adams-Bashforth d’ordre 4, 5 et 6 ainsi que pour le schéma d’ordre 3 optimisé par rapport au
coefficient b3. Comme nous ’avons déja observé lors de ’analyse de la partie réelle de w*At, de fortes
erreurs sont présentes pour wAt > 7/4. Cependant, pour des valeurs de wAt < 7/16, la partie
imaginaire reste faible. L’effet de I'optimisation par rapport a b3 augmente légérement ’erreur sur la
partie imaginaire en basses fréquences.

1.4.4 Comparaison des schémas explicites d’intégration temporelle
1.4.4.1 Stabilité des schémas

Une étude de stabilité des schémas d’avancement temporel est réalisée en étudiant leurs coefficients
d’amplification, que 'on définit par g/g. = re™*. Pour les schémas d’Adams-Bashforth nous avons :

p
9 =1 —iwAt Z bj exp (ijWAt)

Je g
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F1G. 1.7 — Partie imaginaire de la fréquence angulaire effective w*At des schémas d’Adams-Bashforth en
fonction de la fréquence angulaire réelle wAt : schéma d’ordre 4 standard (— — —o — — —), ordre 5 standard
[CRERE JANEEERI ), ordre 6 standard (—-—- % —-—- ) et ordre 3 & 4 niveaux optimisé par rapport a bs
( ). A droite : erreur de discrétisation en échelle logarithmique.

Le module r du coefficient d’amplification est tracé sur la figure 1.8 pour les différents schémas
d’Adams-Bashforth. La stabilité numérique du schéma est préservée tant que r < 1. La limite de
stabilité est légérement repoussée lorsqu’on augmente 'ordre formel du schéma. Cependant, nous
verrons que cet élargissement de la plage de stabilité est contrebalancé par la déstabilisation d’une
racine parasite lorsque I'ordre est élevé. Les effets de 'optimisation ne sont toujours pas significatifs.
La limite de stabilité des schémas est comparée a celle de deux schémas de Runge Kutta sur la figure
1.8 de droite.
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F1G. 1.8 — Module r du coefficient d’amplification. A gauche, comparaison entre différents schémas d’Adams-
Bashforth : ordre 4 standard (- — —o — — —), ordre 5 standard (------ ), ordre 6 standard
(--—- ) et ordre 3 optimisé & 4 niveaux ( ). A droite, comparaison entre le schéma d’ordre 3
optimisé a 4 niveaux ( ) avec un Runge Kutta d’ordre 4 standard (—-—- + —- ) et le Runge Kutta
d’ordre 2 optimisé de Bogey & Bailly a 6 sous étapes (- — -0 — — —).

k — -

Le schéma d’Adams Bashforth a une limite de stabilité nettement inférieure. En pratique, le nombre
CFL d’un schéma d’Adams-Bashforth sera plus petit que celui d’'un schéma de Runge Kutta. Ce-
pendant, un schéma de Runge Kutta comporte p sous étapes fictives, tandis qu'un schéma d’Adams-
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Bashforth ne comporte qu’'une seule étape. Ainsi le cotit de calcul reste sensiblement le méme.

L’analyse du coefficient d’amplification g/g. peut étre complétée par I’étude des racines du dénomi-
nateur de w*At . D’apreés I’équation (1.7), il existe p 4+ 1 racines complexes. Tam et Webb [180] ont
montré que I'analyse de ces racines peut donner des informations sur la limite de stabilité du schéma
temporel. Lorsque la partie imaginaire de wAt devient positive, le schéma numérique peut devenir
instable. L’analyse de la partie réelle de ces racines a partir de la figure 1.9 n’apporte aucune nouvelle
information. On remarque juste ’existence d’une racine physique, dont les valeurs sont trés proches
de celle de w*At. L’étude de la partie imaginaire sur la figure 1.10 permet de donner une valeur
limite de wAt, au dela de laquelle le schéma peut devenir instable. Cette limite est symbolisée par
une ligne verticale en pointillés. Le tableau 1.3 récapitule I’ensemble des ces valeurs pour différents
schémas. Le schéma AB5 (Adams-Bashforth d’ordre 5) risque d’étre plus instable que le schéma AB4.
La procédure d’optimisation ne modifie pas la valeur de cette limite pour le schéma ABo3 (ordre 3
a 4 niveaux optimisé par rapport a bs), comparée avec celle du schéma AB4.

AB4 AB5 ABo3 BDF3 BDF4 BDF5
0.425 0.225 0425 0625 0.375 0.375

TAB. 1.3 — Limites de stabilité des schémas obtenues & partir de 1’étude des racines du dénominateur de
w*At (cf. éq. (1.7)).

AB ordre 4 AB ordre 5 AB ordre 3 optimisé
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F1G. 1.9 — Visualisation de la partie réelle des racines de w*At. Différentes racines (o) et w*At = f(wAt)
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F1G. 1.10 — Visualisation de la partie imaginaire des racines de w*At. Différentes racines (o) et w*At =
f(wAt) (=—=). (= — —) valeur de w*At a partir de laquelle le schéma numérique peut devenir instable.

1.4.4.2 Probléme d’advection scalaire d’un paquet d’onde

Une comparaison des schémas de type Runge Kutta, Adams-Bashforth et BDF est effectuée afin de
mettre en évidence les erreurs de dispersion et de dissipation des schémas d’avancement temporel
explicites. Nous utilisons I’équation d’advection linéaire w; + aw, = 0 avec a = 1. Ce cas test consiste
a convecter en 1D un paquet d’onde défini au temps initial par :

. 2mx z \’
w(z) = sin (nan) exp <—ln2 (nbe) ) )

ou n,Ax est la longueur d’onde principale du paquet d’ondes, n,Ax est la demi largeur de la gaus-
sienne et Ax = 1 m. Le signal est convecté sur une distance de 800Az. Trois configurations initiales
sont testées ici, I'une a 5 points par longueur d’onde (n, = 5, n, = 9), I'une a 6 points par longueur
d’onde (n, = 6, n, = 9) et la derniére & 10 points par longueur d’onde (n, = 10, n, = 16). Nous
utiliserons le schéma de Runge-Kutta standard d’ordre 4 en linéaire, ainsi que celui de Bogey et
Bailly [18] & 6 sous étapes, les schémas d’Adams-Bashforth d’ordre 4, 5 et 3 optimisé par rapport a
bs, et les schémas BDF d’ordre 3, 4 et 5. Le nombre de CFL utilisé pour chaque schéma est donné
dans le tableau 1.4. Le nombre de CFL a été choisi afin que le cotit global de calcul soit le méme. Les
schémas d’Adams-Bashforth ne contiennent qu’'une étape donc leur CFL est divisé par 6 par rapport
au Runge Kutta de Bogey et Bailly [18] optimisé a 6 sous étapes. Le schéma DRP sur 11 points est
implémenté pour calculer la dérivée spatiale w,.

Afin de comparer les résultats obtenus avec les différents schémas, nous avons aussi calculé une erreur
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quadratique moyenne définie par :

I — \/Zl(wz — wanal>2
Zi wgnal

Les résultats pour les différents schémas et les différentes configurations sont tracés sur les figures
1.11 (ny = 5, np = 9), 1.12 (n, = 6, np, = 9) et 1.13 (n, = 10, n, = 16). AB3, AB4 désignent les
schémas d’Adams-Bashforth a 'ordre 3 et 4. ABo3 désigne le schéma d’Adams-Bashforth d’ordre 3
optimisé par rapport a b3. RK4 et RK6 désignent les schémas de Runge-Kutta standard d’ordre 4 et a
6 étapes optimisé. BDF3, BDF4 et BDF5 désignent les schémas BDF d’ordre 3, 4 et 5. On remarque
tout d’abord que dans les cas (n, = 5, np, = 9) et (n, = 6, ny, = 9) les schémas AB3 et BDF3 ne
supportent pas le signal. AB4 et BDF4 donnent des résultats satisfaisants. On notera tout de méme
que dans le cas (n, = 6, n, = 9) 'erreur quadratique moyenne obtenue avec le schéma AB4 est deux
fois inférieure a celle de BDF4. Les schémas AB4 et ABo3 donnent sensiblement les mémes résultats.
Ce qui confirme une fois de plus que la procédure d’optimisation appliquée aux schémas de type
Adams-Bashforth a peu d’influence. Cependant, la procédure d’optimisation augmente sensiblement
Ierreur quadratique moyenne si on compare le schéma ABo3 avec le schéma AB4 : I'erreur augmente
d’environ 6% dans les cas (n, = 6, n, = 9) et (n, = 10, n, = 16) et reste stable pour le cas (n, = 5,
ny = 9). Le schéma BDF5 semble a premiére vue donner de bons résultats, mais en réalité il surestime
la valeur de w. Ce schéma est donc instable. Nous n’avons pas présenté de résultat avec le schéma
ABb5 car celui-ci est trés instable. Le schéma RK6 donne les meilleurs résultats, mais ce schéma
présente une erreur de dispersion un peu plus importante pour CFL= 1, ce qui fait qu’il fournit une
erreur globale L plus grande pour (n, = 10, n, = 16). L’ensemble des erreurs L est récapitulé dans
le tableau 1.4.

AB3 AB4 ABo3 BDF3 BDF4 BDF5 RK4 RK6

CFL 1/6 1/6 1/6 1/6 1/6 1/6 2/3 1

(ng=5,n,=9) 0964414 0.539858 0.537012 0.999225 0.970026 0.282801 1.064985 0.157781
(ng=06,n,=9) 0.809609 0.284607 0.302777 0.960571 0.588516 0.095901 0.985081 0.174421
(ny, =10, npy = 16) 0.236101 0.079488 0.089351 0.393833 0.055705 0.100337 0.104988 0.168204

TAB. 1.4 — Valeurs de l'erreur quadratique moyenne L et du nombre de CFL.
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F1G. 1.11 — Advection scalaire 1D d'un paquet d’onde avec n, = 5 et ny = 9 : solutions numérique (——)

et analytique (o o o).
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F1G. 1.12 — Advection scalaire 1D d’un paquet d’onde avec n, = 6 et ny = 9 : solutions numérique (——)

et analytique (o o o).
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F1G. 1.13 — Advection scalaire 1D d’un paquet d’onde avec n, = 10 et ny = 16 : solutions numérique (——)
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1.5. CONDITIONS AUX LIMITES 33

1.4.5 Choix du schéma d’avancement temporel

Pour conclure, la procédure d’optimisation mise en oeuvre sur les schémas d’Adams-Bashforth n’amé-
liore pas de fagon significative la précision du schéma a (p+1) niveaux obtenu par rapport & un schéma
d’Adams-Bashforth standard ayant le méme nombre de niveaux. Les schémas d’Adams-Bashforth
d’ordre 4 et d’ordre 3 optimisé par rapport a bs se situent entre les schémas de Runge Kutta d’ordre
4 et celui de Bogey et Bailly [18] optimisé & 6 sous étapes en terme de précision. Les schémas BDF
ne seront pas utilisés dans la suite, étant donné qu’ils n’apportent rien en terme de stabilité et de
précision par rapport au schéma d’Adams-Bashforth. De plus, l'utilisation d’'un schéma BDF né-
cessite le stockage des variables U aux différents pas de temps antérieurs a n. Pour I’ensemble des
simulations qui n’utilisent pas la méthode multi échelles multi pas de temps que nous allons détailler
dans le chapitre 3, le schéma de Runge Kutta de Bogey et Bailly [18| optimisé & 6 sous étapes sera
implémenté. Le schéma d’Adams-Bashforth d’ordre 3 optimisé par rapport a bz sera implémenté dans
la méthode multi échelles multi pas de temps.

1.5 Conditions aux limites

La qualité d’une simulation aéroacoustique dépend fortement de la précision des conditions aux limi-
tes appliquées sur les frontiéres du domaine de calcul. Malgré les nombreuses études sur le sujet,
il n’existe pas de formulation idéale et il faut écrire des conditions qui soient compatibles avec
les conditions physiques a imposer, avec les méthodes numériques choisies et qui soient également
compatibles entre elles. Pour des codes CFD dissipatifs, les ondes acoustiques sont souvent atténuées
voire dissipées avant d’atteindre les frontiéres du domaine. Au contraire, en aéroacoustique numérique,
les schémas sont trés peu dissipatifs et il devient nécessaire de faire sortir les fluctuations acoustiques
par des conditions non réfléchissantes ou absorbantes, en minimisant les réflexions qui pourraient se
superposer aux ondes physiques. Une autre difficulté réside dans la compatibilité entre les différentes
conditions limites ainsi qu’avec le traitement des points intérieurs.

Le traitement des points de paroi pose aussi des problémes car le schéma numérique, appliqué aux
points intérieurs, ne peut plus étre utilisé. La présence de parois nécessite donc le développement de
conditions limites de paroi.

1.5.1 Conditions de paroi
1.5.1.1 Condition «aérodynamique»

La condition la plus simple a implémenter est une condition limite similaire a celle utilisée classi-
quement en aérodynamique. On impose dp/07 = 0 & la paroi. La masse volumique est donnée par
I’équation des gaz parfaits aprés avoir déterminé la température & la paroi par l'application de la
condition d’adiabaticité. Dans le cas d’une paroi glissante, on impose v = 0. Pour une paroi non
glissante on applique u = v = 0.

1.5.1.2 Condition de Tam et Dong

Afin d’éviter une surspécification des conditions & la paroi, on introduit autant d’inconnues supplé-
mentaires que de conditions a vérifier grace a I'utilisation de points fantémes. Le nombre de conditions
a vérifier dépend du type de paroi que ’on veut imposer : une seule condition pour une paroi glissante
et deux pour une condition d’adhérence.
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Pour le traitement d'une paroi glissante avec v = 0, on introduit un point fantéme pour la pression.
On impose v = 0 dans ’équation de conservation de la quantité de mouvement pour v et on écrit le
schéma de discrétisation décentré pour p de la fagon suivante (sur 11 points par exemple) :

m _ 1
law—1 agi11 .
1=0

(n)

91
a; pl,w-l—i

ou a?! sont les coefficients optimisés du schéma aux différences finies décentré, 'exposant 91 indiquant
que la molécule de calcul comporte neuf points d’un coté et un de autre (voir figure 1.5.1.2). Les
variables u, v et p sont elles avancées a la paroi au moyen d’'un schéma totalement décentré, ici un
schéma 010.

o o o o O— (=we)
o -0 0 0 @ =0 © -0 0 -0 - 0O =0
o -0 0 -0 0 (w9 © -0 0 0 - 0 w9
Ot O OO O W ol ol 1o o 1o ewe
© -0 -0 0 -0 w7 O oo lo Lo =W
O o &) o O— (=w+6) o o o o O (=we)
® © © O O— = ® o o o O— (=w+5)
o ® & © O— (=) o) ® o) o) O— (=w+)
© © ® © ©— =3 o o ® o O— (=w+3)
OO O @0 (" S S S & )

S & o o —Q— Paroi (j=w) & & & g o— Paroi (j=w)
cde @b @ b i@t @)- -t --i--@)--  Points fantomes (j=w-1) ,,,i,,,l,,,L,,J,,,L,,L,,J,,,L,,L,,L,J,,,L,,J,,,L,,

F1G. 1.14 — Condition de paroi de Tam et Dong [173]. A gauche schéma pour p, & droite schéma pour u, v
et p.

Dans le cas d'une paroi non glissante avec u = v = 0, on introduit deux points fantémes : un
. _ . . o (n+1)
sur p pour assurer v = 0 et un sur 7,, pour assurer u = 0. On introduit la condition u,," " = 0

dans I’équation de quantité de mouvement en x sous sa forme discrétisée aux points de frontiére
(1,0) pour obtenir la valeur du point fantoéme (Txy)l(@l. Dans sa theése, Xavier Gloerfelt [66] note que
I'utilisation d’un deuxiéme point fantdéme sur 7, n’est pas suffisante pour imposer ’adhérence. Il faut
donc surimposer v = 0 de fagon forte. Nous avons méme choisi d’imposer seulement cette condition
sans créer le deuxiéme point fantome. Dans ce cas, les flux visqueux sont simplement décentrés vers

l'intérieur.

1.5.2 Conditions de rayonnement de Tam et Dong

Cette condition limite non réfléchissante utilise, en 3D, une expression asymptotique en champ acous-
tique lointain des équations d’Euler en coordonnées sphériques [174]. Cette formulation s’applique
pour des frontiéres ol seules des fluctuations acoustiques doivent sortir. En utilisant les coordonnées
sphériques (1,6, ), la solution asymptotique s’écrit :

1o ° o 1\ ([ P77

va Uj -+ ( —> Uj — Uj =0 (18)
g

p
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ol p, U, et p sont les champs moyens et V, désigne la vitesse de groupe des ondes acoustiques définie
par :

e, = (sinf cos ¢, sin fsin ¢, cos )
V, =t.e; + \/62 — (eg)? — (u.e,)? avec ey = (cos B cos ¢, cos 0 sin p, — sin ) (1.9)
e, = (—sinyp, cosp,0)

¢ = \/7p/p est la célérité moyenne du son. L’origine des coordonnées sphériques correspond théori-
quement au point ou se situe la source sonore. Tam et Dong ont montré que le résultat n’est pas
trés sensible au choix de cette origine. Lorsqu’une paroi est présente, pour éviter une discontinuité
entre la condition de paroi et la condition de Tam et Dong, on choisit 1’origine du rayonnement sur la
paroi (afin d’éviter un rayonnement perpendiculaire a la paroi lors du raccordement avec la condition
libre).

En 2D, on utilise une formulation cylindrique (r,6) :

= (cos @, sin )

e
= U 2 — (u 2 '
Vy=1u.e; ++/c% — (leg)? avec { ey = (—sinb, cosd)

et on résout alors :

1o " o 1 p=p
- 4 Z 4= | = 1.1
V, Ot ?;)j * (87“ * 2r> A ! (1.10)

1.5.3 Conditions de Tam et Dong pour une sortie de fluide

La perturbation totale est la somme d’une perturbation acoustique, tourbillonnaire et entropique [174].
— les fluctuations de pression sont associées a 1’acoustique et on utilise ’équation précédente pour

p=p—p:
10, o 1\ ,
- Y Z 4z =0
Vy o’ + ( r + 7") b
— les perturbations de masse volumique et de vitesse vérifient une équation d’advection :
_ 1 9p,
-5 ci?t
+u Vua = —ija
p

+ V’—

a%

+a.Vp, avec p,=p./c

ua

d’ou le systéme a résoudre :

( ap' N o /
E—i— V(p)——z(a%—qu)
ou’  _ / /
ata—i—uZu ——Vp
1op"  op ﬂ
V, Ot - or =0

avec la vitesse de groupe définie précédemment.
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1.5.4 Elaboration d’une zone éponge

Les conditions de sortie décrites précédemment autorisent la sortie des fluctuations aérodynamiques
mais un faible pourcentage peut étre réfléchi. Pour une simulation aéroacoustique, ces réflexions
peuvent masquer le champ acoustique physique. C’est pourquoi, il faut ajouter une zone éponge en
sortie afin de les faire disparaitre. On combine un étirement du maillage (de l'ordre de 3% a 5% sur
les derniéres mailles) afin de dissiper les structures tourbillonnaires, qui ne sont alors plus supportées
par le maillage trop grossier, et un filtrage laplacien dont le coefficient de filtrage varie en espace
afin de réaliser une transition lente entre le domaine sans filtrage et avec filtrage. Les inconnues
f=(p,pu,pv, puw', pE") sont filtrées en sortie de domaine et on obtient :

2
filtré __ Xi — Tnzg—nszl
ik = Jigk — X ( ) [0.5f3,k

Tnz—nsz2 — Tnz—nszl

—0.25 (fic1jk + firr e + fijork + fijerk + fijh—1 + fijws1)]

pour nx —nsz2 <1 < nx —nsxl et

f}t}f = fiie — X [0.5fi ;6 —0.25 (fic1jk + fixrjk + fijork + fijorne + fijo—1 + fijkt1)]

pour nx —nsz2 <t < nx — 1.

nx est le nombre de point dans la direction x. Z,;_nsz1 €6 Tpe_nszo correspondent aux abscisses de
début et de fin de la zone éponge dans laquelle le coefficient de filtrage suit une progression en carré.
Ce type de zone éponge a déja été mis en oeuvre avec succes dans le cas de la simulation d'un
diaphragme par Gloerfelt et Lafon [70].

1.5.5 Condition d’entrée fluctuante

Afin de rentrer une fluctuation de vitesse dans le domaine de calcul, nous utilisons une variante de
la condition de non rayonnement de Tam [172]. Au lieu d’appliquer la condition de non rayonnement
classique définie par (1.8), on applique la condition suivante en 2D :

/

p pln

1o o0 1 u 1o o0 1 U;
AT S (e in 1.11
(%0t+07’+2r) v (\/},8t+8r+27’) Vin (1.11)

p, DPin

ot (Pin, Win, Vin, Pin) sont la masse volumique, la vitesse horizontale, la vitesse verticale et la pression
du champ fluctuant incident que 1'on veut imposer. Tam [172] montre que la solution numérique
obtenue & partir de I’équation (1.11) est améliorée en prenant la dérivée exacte des perturbations
d’entrée. La dérivée exacte n’est disponible que dans le cas ou la perturbation d’entrée est définie de
facon analytique. Dans tous les autres cas, les dérivées de la perturbation sont calculées numérique-
ment. La formulation (1.11) permet une mise en oeuvre rapide et efficace d’une fluctuation d’entrée
dans notre code de calcul car il suffit de calculer le membre de droite de (1.11). Cependant, cette
condition limite ne fonctionne qu’avec la condition de non rayonnement et non avec la condition de
sortie définie dans le paragraphe 1.5.3.
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1.5.6 Advection d’une rafale en champ libre

Ce cas test a pour but de valider I'implémentation de la condition limite d’entrée fluctuante définie au
paragraphe 1.5.5 et de vérifier qu’elle ne génére pas de fluctuations de pression parasites. Il consiste a
convecter une rafale (gust en anglais) en écoulement libre. Le maillage utilisé est un maillage cartésien
régulier de taille nx x ny = 101 x 101 centré en (zo,y0) = (0,0) avec Ax = Ay = 0.5. La condition de
sortie de Tam et Dong [174] est imposée sur les bords droit, haut et bas du domaine de calcul, tandis
que la condition de non rayonnement est imposée sur le bord gauche qui sera l'entrée du domaine.

1.5.6.1 Schémas numériques utilisés

Nous utilisons ici le schéma de discrétisation spatiale sur 11 points optimisé dans I’espace des nombres
d’onde pour le traitement des points intérieurs. Au niveau des conditions limites, les schémas DRP
sur 7 points décentrés de Tam et Webb [180] sont implémentés. La légére dégradation de 'ordre du
schéma spatial dans les conditions limites diminue la résolution spatiale de la méthode numeérique.
Ainsi, plus de 4 points par longueur d’onde (résolution du schéma intérieur) sont nécessaires pour
discrétiser correctement le signal d’entrée. L’avancement temporel explicite est réalisé a 'aide du
schéma de Runge Kutta & 6 sous étapes optimisé de Bogey et Bailly [18]. De plus, seuls les points
intérieurs sont filtrés a ’aide du filtre sur 11 points optimisé avec un coefficient de filtrage de 0.2.

1.5.6.2 Définition du gust

Le gust est défini par :
u = u;, + U = Uxi+ acosk.(x — iUxt)] (1.12)

o x = (z,y) sont les coordonnées spatiales, k = (ki, ky) est le vecteur d’onde et a = (ay,as) est
Iamplitude du gust, telle que a1 = —eUxka/|k|, as = —eUk1/|k| avec € = 0.02.

Le choix de k; et ko permet de régler la fréquence spatiale du gust ainsi que sa direction de convection
par rapport a ’écoulement moyen (ici Uy 1). Par exemple le choix k; = ko impose un gust se convectant
a +45°, tandis que ko = —ky donne -45°. Pour I’ensemble de ce cas test, nous prendrons k; = ko = k.
Les angles sont donnés dans le sens trigonométrique a partir de l'axe z.

1.5.6.3 Convection du gust

Cas k; = ky = 0.5, Mach= 0.5 Comme on peut le voir sur la figure 1.15, la rafale de vent est
parfaitement convectée dans tout le domaine de calcul. De plus, la condition limite d’entrée ne génére
pas d’erreurs numériques comme le montre la figure 1.15 de droite. En effet, aprés plusieurs traversées
du domaine de calcul, la solution numérique se superpose toujours a la solution analytique.

Afin de comparer plus finement la solution numérique, nous avons superposé des coupes des champs
de vitesses fluctuantes avec la solution analytique au temps ot ¢ = 1000A¢. La solution numérique
se superpose parfaitement avec la solution analytique comme le montrent les figures 1.16 et 1.17 au
travers des coupes suivant = 0 et y = 0 des vitesses u’ et v'.
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FIG. 1.15 — ky = ko = 0.5, t = 1000At. A gauche, Champ de vitesse fluctuante v’ entre +2 m.s~!. A droite,
comparaison entre les solutions analytique (— — — ) et numérique (— ). Niveaux tracés : (—2,0,2)m.s~ L.

FIG. 1.16 — k1 = ko = 0.5, ¢ = 1000A¢. Coupes horizontales de vitesse u’ (a gauche) et v’ (a droite) passant
par (0,0). Solution numeérique (—— ), solution analytique (— — —).
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F1G. 1.17 — k1 = ko = 0.5, t = 1000A¢. Coupes verticales de vitesse u’ (& gauche) et v (a droite) passant
par (0,0). Solutions numérique (—— ) et analytique (— — —).

Nous avons aussi quantifié ’erreur entre les solutions numérique et analytique en calculant une norme
infinie L., et une norme Ly pour le champ de vitesse u’ et v’. Ces deux normes sont définies comme

suit :

Lo = max(u

!/

VI

u;nal)

() — ty)?

anal

MIJZJ

nr X ny

L’erreur entre les solutions numérique et analytique se stabilise a partir d’'un certain nombre d’itéra-

tions comme on peut le voir sur les figures 1.18.

0.012

g [ 4 s
v oy, A 1y
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log(L,)

L
1000

Fi1Gg. 1.18 — k; = ko = 0.5. A gauche, évolution temporelle de la norme infinie Lo, de v/ (——) et de o/
(= — —). A droite, norme Ly de v/ (—— ) et de v (= — —) en échelle logarithmique en fonction du nombre

d’itérations.
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Cas ki = ks = 2, Mach= 0.5 La figure 1.19 permet de constater que le gust est bien convecté dans
I’ensemble du domaine de calcul. Les normes L, et Ly (voir figure 1.21) convergent vers des valeurs
constantes. Pour la norme L, I’écart maximal entre la solution numérique et analytique est de 0.45
pour u' et 0.6 pour v’. La norme Ly en échelle logarithmique est de —1.2. On peut aussi observer la
parfaite superposition des solutions analytique et numérique sur la figure 1.20.

FIG. 1.19 — k1 = ko = 2, t = 1000At. Champ de vitesse fluctuante v’ entre £2 m.s~ 1.

il i
1 z'o“iv)luowfo' uzlo ‘ Zuéo“iohuév quo Jzﬁ

FIG. 1.20 — k1 = ko = 2, t = 1000A¢t. Coupes horizontales de vitesse u’ (a gauche) et v’ (a droite) passant
par (0,0). Solutions numérique ( ) et analytique (— — —).
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F1G. 1.21 — ky = ke = 2. A gauche, évolution temporelle de la norme infinie Ly, de v/ (——) et de v’ (-

— —). A droite, norme Lo de v/ (——) et de v/ (= — —) en échelle logarithmique en fonction du nombre
d’itérations.

Cas ky = ko = 3, Mach= 0.5 Pour ce cas, le maillage ne supporte plus la rafale de vent. La
longueur d’onde du gust est de 2.1 m donc le gust est discrétisé par environ 4 points par longueur
d’onde. Cette discrétisation est tout juste suffisante pour les points intérieurs et insuffisante pour
le traitement des conditions aux limites. En effet les schémas DRP sur 7 points de Tam et Webb
[180] ont une résolution spatiale inférieure a celle du schéma sur 11 points optimisé. L’analyse des
coupes sur la figure 1.23 confirme que le gust est sous discrétisé en espace. Les valeurs des deux

normes visibles sur la figure 1.24 divergent, ’écart maximal entre la solution analytique et numérique
devenant important.
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FIG. 1.22 — ky = ko = 3, t = 1000At. Champ de vitesse fluctuante v entre +2m.s~ .
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F1G. 1.23 — k1 = k9 = 3, t = 1000A¢. Coupes horizontales de vitesse v’ (& gauche) et v' (a droite) passant
par (0,0). Solutions numérique (—— ) et analytique (— — —).
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F1G. 1.24 — k1 = k2 = 3. A gauche, évolution temporelle de la norme infinie Lo, de ' (——) et de v' (-

— —). A droite, norme Ly de v/ (——) et de v/ (= — —) en échelle logarithmique en fonction du nombre

d’itérations.

1.5.6.4 Conclusion

L’utilisation de la formulation (1.11) de la condition de non rayonnement permet d’implémenter
une condition limite d’entrée fluctuante. Dans un maillage donné, plus on augmente la valeur de
k, plus l'erreur entre les solutions analytique et numérique augmente. Cette augmentation d’erreur
est uniquement due a la sous résolution spatiale du gust par le maillage de calcul. De plus, cette
condition limite permet toujours la sortie des ondes acoustiques. Dans le cas k; = ko = 0.5, nous
avons superposé une impulsion en pression au gust a l'instant initial en (0, 0). La perturbation initiale
de pression est définie par :

In2
P = Poo = 2P — poc) = 100 x exp{_3A$2 («* +y2)}
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La figure 1.25 permet de visualiser la propagation de cette impulsion acoustique dans le domaine de
calcul. On remarque que cette onde sort correctement du domaine sans réflexion parasite sur la face

d’entrée du gust.

F1G. 1.25 — k1 = ko = 0.5. Superposition & t = 0 en (z,y) = (0,0) d’une impulsion acoustique gaussienne.
Visualisation du champ de pression fluctuante entre +10Pa.
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1.6 Transformation de coordonnées

L’utilisation de la méthode de transformation de coordonnées permet le passage entre un maillage
physique curviligne et un maillage de calcul cartésien unitaire. L’évaluation de la métrique (donc du
jacobien - voir paragraphe ci-aprés) demande une grande précision si 'on ne veut pas dégrader la
solution (d’ou le choix de schémas DRP sur 11 points). De plus, le taux de déformation du maillage
semble étre une limite aux transformations de coordonnées [135]. Pour des maillages trés déformés,
la métrique n’est plus calculée correctement et, dans ces conditions, l'utilisation de molécules de
discrétisation de grande taille peut étre néfaste pour le calcul.

1.6.1 Equations en coordonnées curvilignes

La résolution du systéme (1.1) a l'aide de schémas aux différences finies permet de traiter toutes
les géométries dont le maillage est cartésien. Dés que 'on s’intéresse a des géométries curvilignes,
une transformation géométrique est nécessaire pour continuer a appliquer les mémes schémas aux
différences finies. Soient (£, 7, @) les coordonnées curvilignes ; le systéme d’équations (1.1) peut alors
s’écrire :

8U+ 8F8§+8F077+8F830 N 8G0§+8G3n+8(}8¢ N 8H8§+8H877+8H890 _0
0§ dx  Onodxr Oy Ox 08 dy  Ondy  Op dy 0§ 0z  On 0z Oy 0z

(1.13)
De plus, on peut écrire les relations :
( Ox Ox Ox ( o€ o€ o€
dr = d d d d==)d — |d —|d
) (%) £+<3n> n+<390> 7 = \aw) oy) @ \o:)
_ (% 9y dy ([ On on on
dy = o€ & + n dn + a0 dp <= < dn= e dzr + 3y dy + ER dz
0z 0z 0z Op Op Oy
dz=|—=—)d — |d — | d dp = dx — | d — |d
L\ o on) " \ap) S (895) +(3y> y+(32> )
(1.14)
que ’on met sous la forme
or 0x o o o6 o
8{ on Oy or 0Oy 0z
da dy dy Iy at dé on oy On da
dy = = — dn | = dn =| — — = dy (1.15)
d o€ an  Jdy d d Jdr 0Oy 0z d
A A o) | o op op |\
o0& 0On Oy Joxr Oy 0z
ol on a utilisé I’égalité suivante :
00 0n or\T 06 06 o
85 an Oy Jdxr 0Oy 0z
oy o oy | _|on on o (L16)
85 on Oy | O0xr Oy 0z :
0z 0z 0z Op 0Op Oy

(95 on Oy or Oy 0z
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La relation précédente nous permet donc de connaitre directement la valeur des métriques qui inter-
viennent dans le systéme d’équations (1.13). Le systéme (1.16) nous permet d’obtenir les relations

suivantes :
o6 _ 1L (0y0: 0yo:
ox  J\Ondyp 0Opon
oy _1(oyd: oy
ox  J \O0p0o¢  Of Oy
0p _1 (00 oy
ox  J \Opdn 0Ondyp
o6 _1(0:00 0200
oy J\Onde Opon
0y _1(0:00 0:00
ACI A AR (1.17)
0p _1(0:00 0:00
oy J\0Eon OnoE
0 _ 1 (0r0y 0ndy
0z  J\Ondyp O¢on
0y _1(os0y ooy
0z J\0p0t O Oy
0p 1 (0x0y o0y
0z  J\oEdn 0OnoE
J étant le jacobien défini par :
or 0y 0:
oc o0 0
bs 0y o
or oy o2
dp O 0Oy
Apres quelques calculs, il vient les égalités suivantes :
(0 o€ 0 an 0 dp\ OF0¢ OF0On OF dp
D¢ (Fax)+an F@x>+8g0 (Fax T or  Oonox  dpor
0 3 0 on 0 oy 0Go¢ 0GIn 0GOp
“ (¢ )+ 2 (g )+ 2 (g ) =25 2220 2257 1.1
2 \%ay ) T o \%a, ) "9, \Ca, ) T Fcay T anay T a0 oy (1.19)
T (0, 0 (o, T (o0 _oHOE oMoy oMoy
[ 0¢ 0z on 0z Op 0z) 0£0z 0Onodz 0Op 0z
Les relations (1.19) ne sont vraies que si les relations suivantes sont vérifiées :
(0 [0¢ a (0On 0 (dp\
o \an) Tap\an) o \ar ) =0
0 (0 o (0On 9 (0p
— = S il — L) = 1.2
ac\ay) Tan\ay) Tas\ay) (1.20)
g (0 d (0On 0 (dp\
| 2e\a:) Tag\a:) Tag\a: ) 70
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le systéme (1.13) a résoudre devient donc :

ou o0 o0& o0& 0& 0 an an an 0 Op Oy Op
CA-NCAY LA G WA LU e/ & o0/ I LA SO LA & A2
e%+%<en+G@+ w)+%(zm+G@+ w)+w(zn+G@+ &) 0

(1.21)

Ce systéme peut se réécrire plus simplement si on introduit la notion de flux curvilignes. Les flux
curvilignes sont définis par les relations suivantes :

(= w08 23 23
E_F%+ %+H%
7 Ui Ui
=F— — +H— .
G gx + Ggy + gz (1.22)
_ g% e gy
L HC_F@x +G8y +H8z

En adoptant ces notations, le systéme (1.21) a résoudre devient :

ou N OF, N 0G. N OH,
ot o0& on oy
Le systéme (1.23) est formellement similaire au systéme (1.1), & la différence que nous ne sommes

plus en variables cartésiennes (z,y, z) mais en variables curvilignes (£, 7, ¢). Le maillage de calcul est
cartésien régulier, on peut donc appliquer aisément les schémas aux différences finies.

—0 (1.23)

1.6.2 Cas particulier des équations de Navier-Stokes en 2D

Dans le cas des équations de Navier-Stokes en deux dimensions, I’expression des métriques est plus
simple et se réduit aux expressions suivantes :

(06 _ 10y
oxr  JOn
% _ 1ox
dy  Jon
ﬁf_lﬂ’ (1.24)
oxr  JOE
on _ 10z
[ dy T O
J étant le jacobien défini par :
or oy
_ | o0¢ 0
J= é é (1.25)
on O

Le systéme d’équations (1.20) a vérifier, aprés remplacement de 9§/0z, 9& /0y, On/dx et dn/dy par
leurs valeurs, devient :

2 (00 0 (n) _,
o0& \ On on \o¢)
o (dz\ 0O 8_3:)_0

e \an)  on\o¢

ce qui revient a ce que les dérivées secondes de = et y par rapport a £ et n commutent.
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1.6.3 Instabilités numériques dues a la transformation de coordonnées

L’écriture du systéme (1.21) est conditionnée par le systéme (1.20). D’un point de vue mathématique,
ces relations sont toujours vérifiées dans la mesure ot les fonctions x, v, z sont des fonctions C?. 1l
en est autrement du point de vue discret. D’aprés les premiéres simulations numériques effectuées,
nous avons remarqué que la validation de ces relations ne pose pas de probléeme lorsque I'on applique
le schéma de discrétisation spatiale aux points intérieurs du domaine. Cependant des instabilités
apparaissent dés que le calcul des métriques est réalisé a ’aide d'un schéma décentré. Ce cas de figure
se produit lorsque l'on a une paroi solide ou une condition de sortie de domaine. Certains auteurs
comme Thomas et Lombard [182] ou Visbal et Gaitonde [183] se sont intéressés aux instabilités
numériques dues aux calculs des métriques. Ils arrivent aux conclusions qu’il faut utiliser le méme
schéma en un point (z,y, z) pour calculer les métriques et la dérivée des flux. Un autre probléme
survient lorsque 'on utilise un maillage 3D : si I'on calcule les métriques 0¢/dx, 0¢/dy, 9€/0z,
on/0x, 0n/dy, On/0z, Op/0x, Op/dy et p/0z al'aide des formules (1.17), il apparait des instabilités
numériques. Pour éviter ces instabilités il suffit de calculer ces métriques sous forme conservative :

& 1 Jy Jy
or  J <3n) (%)
on 1 dy dy
a5,
dp 1 dy dy
-4 ((2).- ()]
o 1 0z 0z
w i), (),
a7 \(5:7), (), 129
dp 1 0z 0z
-3 () - (),
o& 1 ox ox
57 \(a),~ (529),
on 1 ox ox
7= (Ge), - (),
dp 1 ox ox
=5 (), G,

1.6.4 Validation de 'utilisation des métriques sous la forme conservative

Ce cas test est quasiment le méme que celui de Visbal et Gaitonde [183]. Il consiste a propager une
impulsion acoustique dans un maillage sinusoidal. Nous avons considéré deux maillages visualisés sur
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la figure 1.26. Le premier est défini par les équations suivantes :

nzy7T<j — 1)Ay0
Ly

Ny (1 — 1) Azg
Ly

x(1,7,k)(T) = Tpin + Az | (i — 1) + A, sin(2nwT) sin

y(i, J, k)(T) = Ymin + Ayo |(j — 1) + A, sin(2mwT) sin
Z(ivjv k)<7-) = Zmin + AZO(kf - 1)

Le second par :

( — 1A k—1)A
z(i, 5, k)(T) = Zpin + Ao [ (i — 1) + A, sin(27w7T) sin nxyﬂ(jL )2y sin =T 7 JA%
Ny (1 — 1)Azg “in Ny (k = 1)Az
L, L,
N.,m(i — 1)Axg na(J — 1)Ay

2(1, J, k)(T) = Zmin + Dzo [ (k — 1) + A, sin(27w7) sin sin
\ ng Ly

Y(i, J,k)(T) = Ymin + Ayo | (7 — 1) + Ay sin(2mwT) sin

avec dans les deux cas :
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F1G. 1.26 — A gauche, maillage sinusoidal plan, extrudé dans la direction z. A droite, maillage sinusoidal
dans les trois directions.
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L’impulsion acoustique est définie par les équations suivantes :

Acaw’ = min(Al"m AyO7 AZO)
u=v=w=>0

In 2
pzpoo+100><exp<— -

9A2

car

(@ = 20)° + (y — 90)° + (= — zO>2>)

On regarde le champ de pression fluctuant au bout de 40At avec At = 3 x 10~%. Toutes les coupes
de pression ont été réalisées au niveau des plans médians. Avec le maillage extrudé, nous obtenons
les figures 1.27. Le résultat est indépendant du choix du calcul des métriques.

F1G. 1.27 — Isovaleurs du champ de pression entre +5Pa au bout de 40At : & gauche plan zy, au milieu
plan xz et a droite plan yz.

En effet, avec ce maillage x et y ne dépendent pas de ¢ et le pas d’espace en z est constant. En
adoptant la notation indicielle pour les dérivées, le premier terme de &, vaut y,z, sous forme non
conservative et (y,z),, sous forme conservative, or on a :

YnZp = YA
(Yn2)e = UnZo + Ynp = YpA: + 0

donc dans ce cas, les deux formulations sont équivalentes. Dans 1'optique de passer le code curviligne
en 3D, nous conserverons la formulation non conservative des métriques car notre maillage sera un

maillage 2D extrudé dans la troisiéme direction.
Avec le maillage non extrudé et I'utilisation des métriques sous forme non conservative nous obtenons

les figures 1.28.

F1G. 1.28 — Isovaleurs du champ de pression entre +5Pa au bout de 20At : & gauche plan zy, au milieu
plan xz et a droite plan yz.
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Avec le maillage non extrudé et I'utilisation des métriques sous forme conservative nous obtenons les
figures 1.29. Comme on peut le voir, I'utilisation des métriques non conservatives engendre de fortes
erreurs numériques alors qu’avec celles sous forme conservative, aucune erreur numérique de forte
amplitude n’est visible.

F1G. 1.29 — Isovaleurs du champ de pression entre +5Pa au bout de 20At¢ : & gauche plan zy, au milieu
plan xz et a droite plan yz.

1.7 Simulations des grandes échelles

Nous nous proposons ici de détailler le modéle de Simulation des Grandes Echelles (SGE) ou en
anglais Large Eddy simulation (LES) utilisé pour les simulations numériques turbulentes.

1.7.1 Approches traditionnelles

En LES, le maillage ne peut pas résoudre toutes les échelles présentes au sein d’un écoulement. Les
équations régissant ’écoulement sont obtenues aprés filtrage. Les échelles plus grandes que la largeur
du filtre A sont calculées explicitement tandis que les échelles de sous maille (subgrid scales ou SGS
en anglais) sont modélisées. La fonction filtre G est appliquée a une variable f de I’écoulement de la

facon suivante :
o0

T(X,t):/_ G(x,x',A)f(x',t) dx’

[ee]

ou l'opérateur barre désigne l'opération de filtrage. Pour les équations de Navier-Stokes, sous la
condition que le filtre et 'opérateur de différenciation commutent, le tenseur des contraintes s’écrit
7;; = u;u; — u; wj. Deux principaux modeles de fermeture ont été proposés pour 7;;. Les modéles a
viscosité turbulente, introduits par Smagorinsky [161], sont basés sur 'approximation de Boussinesq
dans laquelle les tensions de Reynolds sont reliées au tenseur des contraintes par une viscosité v,
Tij— %51']'77@]@ = —2ye§ij. Les autres modeéles sont des modéles de similarité d’échelles (scale similarity
models ou SSM en anglais). Le modeéle SSM a été proposé par Bardina et al. [6] et est basé sur le
fait que les plus grandes structures non résolues interagissent avec les plus petites structures résolues.
Les tensions de Reynolds sont approximées par le tenseur des contraintes calculé a partir des échelles
résolues en employant un filtre additionnel dont la largeur caractéristique est supérieure ou égale
a celle du filtre originel G, 7;; ~ u;u; — u; u;. Dans le modele de Smagorinsky (SM), la viscosité
turbulente est proportionnelle 4 une longueur définie comme le pas d’espace effectif A et & une
échelle de vitesse basée sur le taux de contraintes, |S| = (25,;5;;)'/? :

ve = (CA)’[S],
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ou la constante C' est égale a 0.18 pour une turbulence homogeéne isotrope. Ce modéle a été amélioré
en introduisant une procédure dynamique qui évalue localement (C'A). Le modéle de Smagorinsky
dynamique (DSM) [60, 64] repose sur l'utilisation d'un filtre test avec une largeur généralement
deux fois supérieure a celle de G et sur l'identité de Germano. Les informations issues des fines
structures permettent d’adapter la valeur de (C'A) en temps et en espace afin de prendre en compte
la présence de parois solides, l'existence de régions laminaires au sein de 1’écoulement et les effets
de backscatter. Par analogie avec la viscosité turbulente spectrale de Kraichnan, Lesieur et Métais
[115] ont proposé une autre méthode pour évaluer la viscosité turbulente a partir d’une fonction de
structure du second ordre. Cependant tous les modéles de viscosité turbulente souffrent des mémes
limitations. L’expression du tenseur de Reynolds étant similaire & une viscosité, celle-ci va agir sur
toutes les échelles résolues et le nombre de Reynolds effectif sera artificiellement réduit. Cette carence
est soulignée par de nombreuses études, qui utilisent une solution de référence obtenue a ’aide d’une
DNS ou par des expériences pour évaluer la contribution exacte des termes de sous-maille. Toutes ces
études révelent une faible corrélation entre le modeéle de sous maille et 7;; [33, 133, 119, 191]. Cette
observation est vraie pour tous les modeéles de sous maille basés sur 'approximation de Boussinesq
[151]. Les modeles de similarité d’échelles (SSM) fournissent d’assez bonnes corrélations du fait qu'ils
approximent la vitesse résolue par la vitesse filtrée u; ~ w;. Liu et al. [119] ont noté une bonne
corrélation en utilisant un filtre secondaire (noté par un chapeau) avec une largeur de filtre plus
grande 2A : T;; =~ ﬂ/l\ﬂj — ﬁﬁ] Cependant, les méthodes SSM ne sont pas capables de reproduire
les phases d’interaction non linéaire se produisant aux petites échelles et sont sous dissipatives.
L’accumulation d’énergie peut conduire & une divergence de la simulation numérique. Le concept
des modéles mixtes (MM) est alors apparu [6], car il permet de combiner les avantages des modéles
SSM et le caractére dissipatif des modéles de sous maille tels que SM, pour des raisons évidentes de
stabilisation. De nombreuses formulations de modéles mixtes ont été proposées avec des procédures
dynamiques d’évaluation des coefficients [195, 185, 148, 85, 113]. Ces modeéles possédent les mémes
points faibles que les modéles SM ou DSM, a savoir un caracteére dissipatif dii a la viscosité turbulente,
mais les résultats sont sensiblement améliorés par la faible valeur de v, (~ 0.01 pour les modéles DMM
contre 0.1 pour les modeles DSM dans [195]).

1.7.2 Limitations des modéles de viscosité turbulente

Bogey et Bailly [17] ont mené des simulations de jets subsoniques & haut nombre de Reynolds avec
ou sans le modéle dynamique de Smagorinsky (DSM). Le développement du jet est fortement modifié
par ’emploi du modele de viscosité turbulente. Les caractéristiques associées a un écoulement & haut
nombre de Reynolds sont mieux reproduites sans viscosité supplémentaire. En ce qui concerne la LES
d’écoulements turbulents dans des cavités ouvertes [69], I'utilisation d’un filtrage explicite seul, ou
couplé avec le modéle de Smagorinsky (SM) comportant une fonction d’amortissement de van Driest
pour le traitement des parois, modifie les structures cisaillés ainsi que le champ acoustique rayonné.
Les figures de vorticité 1.30 montrent clairement que 1’écoulement turbulent comporte plus de fines
structures dans la couche limite turbulente amont ainsi que dans la couche cisaillée lorsque le modéle
de viscosité turbulente est désactivé. On peut en conclure que le nombre de Reynolds effectif est
diminué par I'ajout du modele de viscosité turbulente, cette conclusion ayant déja été établie par
Bogey et Bailly [17]. Par conséquent, les enroulements, qui jouent un réle fondamental dans la boucle
de rétroaction de Rossiter, sont plus cohérents dans la simulation avec SM et l'intensité du champ
acoustique rayonné est accrue. De plus, I’analyse des spectres de pression [69] montre que la LES avec
SM est caractérisée par un seul pic a Strouhal St= fL/U,, = 0.78. La LES avec filtrage explicite seul
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fournit deux pics a Sty = 0.32 et Stp;gn = 0.74. Cette tendance est conforme avec les mesures de
Karamcheti [98] dans la méme configuration. Ce dernier a détecté un pic a St= 0.71 avec une couche
limite amont laminaire et deux pics & St;o,, = 0.33 et Stpign = 0.66 avec une couche limite amont
turbulente. Afin de comprendre pourquoi la stratégie avec filtrage explicite seul fonctionne mieux, il
est intéressant d’étudier les tendances actuelles de la LES 1.7.3.

F1G. 1.30 — Influence du modéle de sous maille sur I’écoulement affleurant une cavité. LES d’une cavité
dans la configuration expérimentale de Karamcheti (L/D = 3 et M= 0.8) : écoulement amont turbulent
avec modele SM (C'g = 0.18 et fonction d’amortissement de van Driest & la paroi) (a gauche); écoulement
amont turbulent avec filtrage explicite seul (a droite). Vues instantanées du module de la vorticité ||w|| en
x3 = 0.06D (en haut) et z3 = 0 (en bas). Niveaux entre 0 et 2x10° s™! (Gloerfelt et al. [69]).

Deux choses sont & noter concernant les approches LES traditionnelles. En premier, aucune donnée
explicite n’est nécessaire concernant la largeur ou la forme du filtre GG, méme si 'opération de filtrage
doit avoir une influence. Par exemple, les quantités filtrées ne sont pas les mémes si le produit de
convolution avec G s’effectue avec un filtre passe bas de largeur Az, ou par la projection d’'un nombre
fini de modes dans 'espace spectral (filtre passe bas parfait). Quand on applique un filtre réel dans
I’espace physique, la décomposition f = f + f’ ne permet pas une séparation claire entre les échelles
résolues et non résolues car f et f’' se recouvrent dans I'espace des nombres d’onde. De plus, les
opérateurs de discrétisation introduisent des erreurs numériques qui peuvent grandement affecter les
résultats [63]. En dehors de I'utilisation d’une méthode spectrale, 'opération de differentiation intro-
duit une troncature additionnelle de f. C’est pourquoi de nombreux auteurs [29, 47, 76] répartissent
la solution en échelle résolue et échelle de sous filtre (subfilter-scale ou SEF'S en anglais). Les erreurs
de discrétisation et le filtre non parfait sont responsables de I'existence de SFS résolues (RSFS) et
non résolues. La stratégie LES doit donc tenir compte des effets des échelles de sous filtres résolues
et des échelles de sous maille.

1.7.3 Quelques développements récents

Les erreurs numériques en LES : Ghosal [63] et Kravchenko & Moin [103] ont déterminé deux sources
principales d’erreurs. La premiére est I’erreur introduite par les différences finies, que ’on appelle aussi
erreur de troncature, lors de ’évaluation de forts gradients ou de fluctuations dont la longueur d’onde
est inférieure a la limite de résolvabilité du schéma numérique. La seconde est une erreur d’aliasing.
Elle provient du calcul des produits de termes non linéaires qui génére des fréquences supérieures
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a celles supportées par le maillage. De plus, ces hautes fréquences interagissent avec les basses fré-
quences résolues. Si on utilise des schémas d’ordre faible, ces erreurs peuvent étre de plusieurs ordres
supérieures en amplitude aux termes de sous maille. En ce qui concerne les méthodes spectrales,
seule lerreur d’aliasing existe, et peut étre supprimée en appliquant la régle de dealiasing en 3/2.
L’utilisation de schémas d’ordre élevé avec de bonnes propriétés spectrales permet de réduire I’erreur
due aux schémas aux différences finies. Cependant ces schémas sont sujets a de plus grandes erreurs
d’aliasing. L’ajout d’un filtrage explicite dont la largeur est supérieure a la taille de maille est un bon
moyen pour éviter l'effet d’aliasing [63]. Les tests a posteriori de Vreman et al. [186] indiquent que
la largeur du second filtre doit étre augmentée lors de 1'utilisation de schémas d’ordre faible. Chow
& Moin [31] recommandent de choisir un rapport largeur de filtre / taille de maille d’au moins 4
pour un schéma d’ordre 2 tandis qu’un rapport de 2 est suffisant pour un schéma de Padé d’ordre
6. L’ajout d’un filtrage explicite augmente le cotit de calcul car un ratio de 4 diminue la résolution
effective du maillage d'un facteur 4 dans chaque direction. Le cotit de calcul est ainsi augmenté d'un
facteur 64. Lund & Kaltenbach [122] ont démontré que le filtrage explicite accroit la précision de la
LES mais qu'un raffinement du maillage sans filtrage explicite donne de meilleurs résultats dans le
cas d'un schéma aux différences finies d’ordre 2. L’usage d’un filtrage explicite est trés compétitif
lorsqu’on l'applique avec des schémas d’ordre élevé. Selon Visbal et Rizzetta [183], la combinaison
d’un schéma compact d’ordre 6 et d’un filtre passe bas d’ordre 10 de type Padé donne de trés bons
résultats. Les caractéristiques du filtre utilisé semblent plus cruciales que la contribution des termes
de sous maille. Meinke et al. [134] ont aussi observé que les modéles de sous maille ont une influence
négligeable comparée a la résolution du maillage et aux paramétres du filtre.

Techniques de déconvolution : Les échelles de sous filtre résolues (RSFS) résultant de 'application du
filtre G et/ou des erreurs numériques peuvent théoriquement étre reconstruites a partir des champs
résolus. Cette opération s’appelle opération de déconvolution. Cette approche consiste a trouver une
approximation u; de la vitesse non filtrée wu;. L’idée de la déconvolution est déja présente dans le
modele de similitude de Bardina et al. [6]. Le filtrage explicite est la fagon la plus simple de réaliser
une opération de déconvolution. On peut ainsi directement retrouver le terme de Leonard @;u; — Ut
[192, 75|. La méthode de déconvolution permet d’améliorer la qualité de la solution numérique étant
donné que les équations contiennent maintenant le méme contenu spectral. On peut aussi tout sim-
plement inverser la fonction filtre G. Geurts [62| construit un opérateur inverse en imposant que des
polynémes d’ordre élevé soient correctement retrouvés par linversion. Domaradzki & Saiki [49] ou
Kuerten et al. [106] considérent eux des inversions exactes telles que les fonctions de Fourier dans
I'espace de Fourier. Carati et al. [29] réalisent un développement exact des termes RSFS en fonction
de la vitesse des grandes structures et de ses dérivées, ceci pour de nombreux filtres. Le premier
terme du développement est le modéle tensoriel de diffusivité proposé par Leonard [114] et Clark et
al. [33], 7;; ~ (0u;/0xy)(0u;/0xy,). Stolz & Adams [168, 170, 169] reconstruisent la valeur approximée
@; & partir de la méthode de déconvolution itérative de van Cittert, G=! = X% (I — G)¥, ou I est
I'opérateur identité. Dans le modéle de déconvolution approchée (ADM), la série est tronquée a une
certaine valeur de N, Qn = XY (I — G)" ~ G~

Procédures de régularisation : La régularisation consiste a imiter le mécanisme de dissipation par
une procédure spécifique. Dans le modéle ADM de Stolz & Adams, le caractére approximé de la
déconvolution peut faire office de dissipation [47], mais le modéle reste tout de méme sous dissipatif
dans la plupart des applications pratiques. Afin de modéliser les transferts d’énergie vers les échelles
non résolues, le retrait d'un terme de relaxation x(I — Qun * G) x w;, avec x > 0, fait office de ré-



54 CHAPITRE 1. METHODES NUMERIQUES POUR L’AEROACOUSTIQUE

gularisation. Le coefficient x peut étre évalué par une procédure dynamique [170]. La fonction de
transfert de QQn * G est celle d'un filtre qui ne touche pas aux échelles résolues par le second filtre,
comme le montrent Stolz & Adams [170] et Mathew et al. [130]. Gullbrand & Chow |[76] utilisent
la méthode de déconvolution ADM pour reconstruire la vitesse aprés 'opération de filtrage explicite
et ajoutent une méthode DSM pour assurer une certaine régularisation. La régularisation peut aussi
étre réalisée par la méthode numérique elle-méme, comme c’est le cas des méthodes MILES. Les
propriétés dissipatives du schéma numeérique constituent un modéle implicite [19, 58].

Approches multi-échelles : Une autre stratégie LES prometteuse consiste & décomposer les spectres
en plusieurs échelles. Cette décomposition est motivée par le fait que les effets du modéle de sous
maille sur les échelles résolues sont limités a une interaction avec les échelles au moins deux fois
inférieures aux plus petites échelles résolues. Ces conclusions sont consistantes avec le modéle de
viscosité spectrale de Kraichnan [115, 48]. Domaradzki et al. [49, 48| ont proposé un modéle en deux
étapes : une procédure de déconvolution suivie par une évaluation des structures SGS dont la taille
est deux fois inférieure & la plus petite échelle résolue. Hughes et al. [89] ont divisé le spectre en trois
échelles : grandes, petites et non résolues. Cette séparation est réalisée dans l’espace des nombres
d’onde en utilisant une méthode spectrale. Les petites échelles résolues sont traitées avec un modéle
de viscosité turbulente de type Smagorinsky. Les résultats obtenus sont aussi bons que ceux donnés
par des modéles dynamiques. Winckelmans et al. [191] montrent a priori que les comparaisons sont
meilleures quand la viscosité turbulente n’est appliquée qu’aux plus petites échelles résolues. L’avan-
tage des méthodes multi échelles est qu’elles sont plus simples & implémenter numériquement que les
méthodes DSM.

1.7.4 Approche retenue pour le présent travail

Dans nos travaux, nous combinons l'utilisation de schémas aux différences finies ayant de bonnes
propriétés spectrales avec un filtrage explicite sans modeéle additionnel de viscosité. Cette stratégie
fait partie des nouvelles approches utilisées en LES. Tout d’abord l'erreur de troncature est mini-
misée pour des ondes a plus de 4 points par longueur d’onde. De plus, le filtrage explicite présente
de nombreux avantages. Il permet de s’affranchir des problémes d’aliasing et supprime les oscilla-
tions maille & maille. Il fait aussi office de déconvolution en supprimant les fluctuations dont le
nombre d’onde est supérieur a la résolvabilité du schéma aux différences finies. Mathew et al. [130]
ont démontré que la méthode ADM est quasiment similaire & une déconvolution suivie d’un filtrage
explicite Qu * G. Dans notre cas, les ondes telles que kAx < 7/2 sont résolues temporellement et
spatialement et n’ont donc pas besoin d’étre déconvoluées. Les ondes telles que kAz > 7/2 sont
mal résolues mais sont filtrées. De plus, le filtrage explicite induit une régularisation similaire & celle
utilisée dans les méthodes ADM, mais avec un coefficient constant. Etant donné que le filtre n’affecte
pas les échelles résolues, la valeur exacte du coefficient n’est pas cruciale. Par exemple, Bogey et
Bailly [17] appliquent le filtre a toutes les itérations temporelles ou toutes les trois itérations sans
que cela n’affecte les résultats. Stolz et al. [170] arrivent eux aussi a la conclusion que les résultats
sont peu sensibles a la valeur du coefficient de relaxation y. L'implémentation numérique d’une pro-
cédure dynamique d’estimation des transferts d’énergie améliorerait la consistance de notre approche.

L’utilisation d'un filtrage explicite comme régularisation assure une séparation nette identique a celle
des approches multi-échelles. L’effet des échelles de sous maille est pris en compte implicitement dans
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la région 7/2 < kAx < 3n/4 par le filtre et les différences finies car leurs coupures dans 'espace
spectral ne sont pas nettes. Visbal et al. [184] incluent donc ce type d’approche dans la catégorie des
LES implicites (ILES). Cette méthode a été appliquée avec succés pour la simulation d’un canal plan,
d’écoulements autour de cylindres ou de profils, avec des résultats aussi bons que ceux obtenus avec
la méthode DSM. Cette stratégie LES présente aussi I’avantage d’étre versatile. Le filtrage explicite
étant utilisé en combinaison avec des schémas aux différences finies d’ordre élevé, aucun autre modeéle
n’a besoin d’étre implémenté. Des modeéles comme DSM peuvent augmenter le cotit de calcul de 20%
a un ordre de grandeur. La présente stratégie est donc bien adaptée a la simulation d’écoulements
complexes a haut nombre de Reynolds.

1.8 Validation de la transformation de coordonnées

1.8.1 Reéflexion d’une impulsion sur une paroi solide
1.8.1.1 Reéflexion en maillage cartésien

On considére la réflexion d’une impulsion acoustique bidimensionnelle sur une paroi plane en présence
d’un écoulement uniforme, comme indiqué sur la figure 1.31. Le mouvement du fluide non visqueux
est régi par les équations d’Euler et le nombre de Mach de 1'écoulement est M= Uy, /co, = 0.5, 0l ¢4
est la vitesse du son. L’'impulsion acoustique est générée par une perturbation initiale sur la pression
avec une répartition gaussienne centrée en (0,25). Les conditions initiales sont donc :

t=0 u = Uy v=20

In2
P — Poo = 2 (p — Poo) = €Xp {_5Ax2 (9,;2 + (y — 25)2)}

y
A
200
—_—
—_—
M
—_—
I S
25() )
"100 100

F1G. 1.31 — Réflexion d’une impulsion de pression sur une paroi en présence d’un écoulement uniforme a
M=0.5.

Pour la simulation numérique, on utilise un maillage cartésien régulier de 201 x 201 points avec
Axr = Ay = 1 m. La pression de référence est fixée a 10° Pa et la masse volumique de référence
vaut 1.22 kg/m3. Le pas de temps At vaut 0.5Az/co, = 2.06 x 1072 s. La configuration choisie est
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exactement celle proposée dans le 1¢" probléme de la catégorie 4 du 1¢* workshop ICASE-NASA [79].
On compare les résultats a la solution analytique obtenue pour cette impulsion gaussienne ([79], p.11).
Afin d’établir une comparaison avec les résultats obtenus par les participants au workshop ICASE-
NASA, on présente les fluctuations de pression p — p., au temps ¢ = 100, adimensionné par Azx/cy,
correspondant a 200 itérations temporelles. Pour ce temps, on visualise deux isocontours positifs et
un isocontour négatif sur lesquels on superpose la solution analytique!.

200 200

> 100 > 100}

0 0
-100 0 100 -100 100

x
X o

F1G. 1.32 — Réflexion d’une impulsion de pression sur une paroi & ¢ = 100 sur un maillage cartésien avec le

code cartésien. A gauche, isocontours de pression 1 x 1072 Pa (— — —) calculé, 5 x 1072 Pa (— ) calculé et
5x1072Pa(--- - ) analytique. A droite, isocontours —1 x 1072 Pa calculé (—— ) et —1x10"2Pa (------ )
analytique.

On calcule lerreur par rapport a la solution analytique au temps adimensionnel ¢ = 100 avec les
normes L; et Ly pour quantifier les écarts entre les méthodes.

errLy = [|p — Panall(1) = rgf;le — Danal

errLg - ||p - panal|(2) = Z(p - pana)2

:E’y

Tam et Dong 7 pts | Tam et Dong 11 pts | Tam et Dong 11 pts | Tam et Dong 11 pts
Maillage cartésien | Maillage cartésien Maillage cartésien maillage curviligne
Code cartésien Code cartésien Code curviligne Code curviligne
errLy (%) 0.25 0.089 0.1937 0.0972
errLy (%) 0.009 0.0046 0.0066 0.0067

TAB. 1.5 — Erreur par rapport a la solution analytique au temps ¢ = 100.

L’utilisation des schémas sur 11 points ainsi que la méthode du point fantome de Tam et Dong [173]
permet d’obtenir une erreur L2 deux fois plus faible que celle trouvée par Xavier Gloerfelt qui utilisait

"Les résultats du workshop pour les mémes isocontours et le méme temps sont rassemblés p.351 a 356 de la
référence [79].
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les schémas de Tam (schémas DRP sur 7 points). Xavier Gloerfelt a noté dans sa thése [66] que la
condition de paroi ne constituait pas directement le facteur limitant pour la précision globale du
calcul. La diminution de I’erreur est donc surtout due a I'utilisation des schémas sur 11 points.

1.8.1.2 Reéflexion en maillage non cartésien

Avant de réaliser ce cas test avec la transformation de coordonnées, nous I’avons réalisé en maillage
cartésien mais avec le code curviligne. Cela nous permet de mettre en évidence les erreurs numériques
ajoutées par le passage en curviligne. Les résultats sont présentés sur la figure 1.33. Nous obtenons
de trés bons résultats; comme avec le code cartésien, les courbes sont parfaitement confondues. Le
niveau d’erreur est tout de méme légerement supérieur a celui obtenu avec le code cartésien. Mais
les erreurs restent trés faibles.

200 200

> 100 > 100}

0 0
-100 0 100 -100 100

x
X o

F1G. 1.33 — Réflexion d’une impulsion de pression sur une paroi & ¢ = 100 sur un maillage cartésien avec le

code curviligne. A gauche, isocontours de pression 1 x 1072 Pa (- — —) calculé, 5 x 1072 Pa (— ) calculé
et 5x 1072 Pa (- ) analytique. A droite, isocontours —1 x 1072 Pa calculé (— ) et —1 x 1072 Pa
(oeee ) analytique.

On utilise maintenant un maillage curviligne de 401 x 201 points, généré de la fagon suivante :
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(1L =401
JL = 201
2(1,1) = —200  y(1,1)=0
2(IL,1) =200  y(IL,1)=0
x(1,JL) =200  y(1,JL) = 200
2(IL,JL) = —60  y(IL,JL) =200
(i
(
(

x(i,1)=2(i—-1,1)+1 et y(i,1)=0 i=2,..,1L—1
x(i,JL)=z(i—1,JL)+1 et y(i,1) =200 i=2,.,1L—1
+(1,JL) — 2(1,1) . .
1 11 1 —9, . JL—1
z(1,j) = 2(L,1) + 1 G-=1 =2,
) y(1,JL) —y(1,1) . .
o(1,5) =y, 1) + T2V Gy s na
IL,JL) — z(IL,1
oL, ) = 2(IL.1) + 2 ’JL) 313( Doy oo g1
| IL,JL) — y(IL,1), |
oL g) =y, 1y + BTV D Gy
L) — (i1
20, §) = 2(i,1) + = JL> f(z’ JG—1) i=9.IL-1 et j=9 . JL—1
L JL) — y(i, 1
y(i. ) = y(i,1) + 2 JL> 31/(1’ JG—1) =2 IL—1 et j=2. JL—1
\ -

F1G. 1.34 — Visualisation du maillage faisant un angle de 45° avec la paroi. A gauche, contours du maillage.
A droite, détail du maillage au niveau de la paroi.

Le maillage fait un angle de 45° avec la paroi comme on peut le voir sur la figure 1.34. Comme
dans les cas précédents, on visualise sur la figure 1.35 les isocontours des fluctuations de pression
sur lesquels on superpose la solution analytique évaluée sur ce maillage. Le tableau 1.5 récapitule
les erreurs entre les solutions numérique et analytique dans les différents cas traités. Dans le cas du
maillage curviligne, nos résultats restent en trés bon accord avec la solution analytique. On note
notamment que la non normalité des mailles a la paroi ne pose pas de probléme.
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F1G. 1.35 — Réflexion d’une impulsion de pression sur une paroi a ¢ = 100 sur un maillage incliné a 45°

avec le code curviligne. En haut, isocontours de pression 1 x 1072 Pa (— — —) calculg, 5 x 1072 Pa ( )
calculé et 5 x 1072 Pa (- - - ) analytique. En bas, isocontours —1 x 1072 Pa calculé (— ) et —1 x 1072
Pa (.- ) analytique.

1.8.2 Diffraction d’une source harmonique par un cylindre

Notre deuxiéme cas test acoustique reprend un cas tiré du benchmark du 2°¢ CAA workshop [107].
Pour ce cas test, on choisit le maillage cylindrique suivant :

zij = (r+(j—1)Ar)cos((t — 1)Ag + 7/2)

vii = (r+ (7 — 1)Ar)sin((: — 1)Ap + 7/2)
avec

IL
| 1<i<TL et 1<j<JL
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ou 7 est le rayon du cylindre, le domaine de calcul ayant un rayon de 10 m, I L et JL sont les nombres
de points dans les directions azimutale et radiale respectivement. On reprend les caractéristiques de
la source utilisée dans le benchmark du 2" CAA workshop [107], en variables dimensionnées. Ainsi,
la source est définie par :

S = ¢y sin(wt) exp (% (2 —4) + (yi,j)2))

avet W = 2MCsp OU W = 8MCpsp, Coo = IPres avec Poo = 10° Pa et po = 1.225 kgm_g.

o0
La source est placée & 4 m du centre du domaine, qui est aussi le centre du cylindre. On notera que

les équations résolues ne sont pas les équations en polaire mais celles en cartésien. La détermination
de w avec la demi largeur de la gaussienne fixée permet de choisir entre une source compacte et
non compacte. La compacité d'une source se définit comme le rapport entre la longueur d’onde de
la source et la taille de celle-ci. Des conditions périodiques ont été utilisées sur les faces en ¢ = 1
et ¢ = IL, alors qu'une condition de paroi est utilisée en j = 1 (correspondant au cylindre) et une
condition de sortie en j = JL.

1.8.2.1 Source compacte

Le cas w = 27 correspond a une source compacte. La longueur d’onde du champ acoustique sera donc
grande devant la largeur de la source gaussienne. Pour la simulation numérique, nous avons utilisé
un maillage 181 x 71, un pas de temps de 0.2Ar/c,,. Pour la discrétisation spatiale, nous utilisons
le schéma sur 11 points optimisé dans ’espace des nombres d’onde. La condition de paroi de Tam et
Dong décrite au paragraphe 1.5.1.2 est utilisée pour le traitement des points de paroi. L’opération de
filtrage est réalisée a 1’aide du filtre optimisé sur 11 points de Bogey et Bailly [18]. Les filtres décentrés
de Berland et al. [11]| sont implémentés pour le traitement des points de proche paroi. A noter que
nous n’utilisons pas les filtres décentrés sur 11 points mais ceux sur 7 points pour le traitement des
deuxiéme et troisiéme points. Le coefficient de filtrage vaut 0.2 sauf pour les 5 points de paroi ot il est
réduit avec une progression linéaire de pente 1/5. Le tableau 1.6 récapitule I'ensemble des schémas
utilisés dans la direction normale & la paroi ainsi que la valeur du coefficient de filtrage en fonction
du point d’application dans le maillage.

Point d’application | Schéma de discrétisation spatial Filtres Coeflicient de filtrage o4
Paroi j =1 FDO10 Aucun filtre
j=2 FD19 SF15 1/25
j=3 FD28 SF24 2/25
j=4 FD37 SF37 3/25
j=5 FD46 SF46 4/25
Points intérieurs FD11 SF11 0.2

TAB. 1.6 — Détails des schémas, filtres et coefficients de filtrage utilisés pour le traitement des points de
paroi.

Dans ce tableau, FD15 dénote un schéma aux différences finies décentré sur 7 points (1 point a gauche
et 5 points a droite). SF15 dénote un filtre décentré sur 7 points avec la méme répartition de points
que pour FD15. Seuls FD11 et SF11 dénotent des schémas centrés sur 11 points.

Sur la figure 1.36, on peut voir la diffraction de la source par le cylindre. On distingue clairement
la zone de silence devant le cylindre, ainsi que les zones d’interférences constructives et destructives
entre le champ direct et le champ diffracté par le cylindre.
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F1G. 1.36 — Diffraction d’une source acoustique (w = 27) par un cylindre. A gauche, distribution de pression
sur le domaine de calcul (niveaux entre £0.035 Pa) en utilisant la transformation de coordonnées. A droite,
directivité pour 0° < 6 < 360° calculée a une distance de 7.5 m sur une période de la source. La solution
analytique est représentée en (1), la solution en transformation de coordonnées en (——).

On peut également remarquer que ces résultats sont en assez bon accord avec ceux obtenus par Baysal
et Kaushik [7]. Toutefois, pour avoir un critére plus objectif et plus précis, on décide de tracer la
directivité :
D(0) = lim (rp°) ,
T—00

pour 6 variant de 0 a 360 degrés, et a une distance 7o = 7.5 m du centre du domaine (notre domaine
n’étant pas infini). D’aprés I’étude visuelle de la figure 1.36, notre solution est en bon accord avec la
solution analytique. On notera tout de méme quelques différences au niveau des pics. L’expression
de la solution analytique est rappelée dans 'annexe C de la thése de Marsden [126]. Les différences
au niveau des pics proviennent d’une trop grande valeur du coefficient de filtrage pour les points
intérieurs. La solution numérique est aussi trés sensible aux filtres utilisés prés des parois.

1.8.2.2 Source non compacte

Le cas w = 87 correspond & une source non compacte. La source acoustique ne peut plus étre
assimilée a une source ponctuelle, mais a une source étendue. Pour la simulation numérique , nous
avons utilisé un maillage 721 x 281, un pas de temps de 0.3A7r/c., et un coefficient de filtrage de 0.3.
Nous utilisons les mémes schémas numériques que dans le cas w = 27. Sur la figure 1.37, on peut
observer la diffraction de la source par le cylindre. Mais cette fois-ci, des interférences destructrices
ont lieu au sein méme de la source, ce qui rend le cas w = 81 beaucoup plus difficile que le cas w = 27
car les niveaux de pression a capter sont beaucoup plus faibles (1072 Pa dans le cas w = 27 et 107°
dans le cas w = 87 a comparer au 10° Pa de la pression de référence).

La directivité tracée sur la figure 1.37 est correcte, mais les écarts que nous avions constatés sur les
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F1G. 1.37 — Diffraction d’une source acoustique (w = 87) par un cylindre. A gauche, distribution de pression
sur le domaine de calcul (niveaux entre +107° Pa) en utilisant la transformation de coordonnées. A droite,
directivité pour 0° < 6 < 90° calculée a une distance de 7.5 m sur une période de la source. La solution
analytique est représentée en (1), la solution en transformation de coordonnées en (——).

pics pour w = 27 sont ici encore plus marqués. Marsden montre dans sa thése [126], dans le cas
w = 8w, que l'utilisation d’un coefficient de filtrage trop élevé dégrade la solution numérique. Les
niveaux de directivité en sont fortement abaissés. Pour ce cas test, nous avons utilisé des schémas
et des filtres décentrés. La fagon la plus simple de traiter la zone de paroi aurait été de réduire
progressivement la molécule de calcul des schémas et des filtres pour ne pas avoir a mettre en oeuvre
une approche décentrée. Cependant, la réduction du nombre de points entraine une détérioration des
caractéristiques des schémas et des filtres. Marsden a montré que 'utilisation de schémas et filtres
centrés pour le traitement de la proche paroi détériore plus la solution numérique qu’avec des schémas
et filtres décentrés. En effet, les schémas et filtres décentrés de Berland et al. [11] sont optimisés en
terme d’erreur de phase et d’erreur d’amplitude pour étre précis jusqu’a cing points par longueur
d’onde dans le cas des schémas sur 11 points. Les caractéristiques des schémas décentrés sont donc
meilleures que celles des schémas centrés que I'on pourrait appliquer au méme point de maillage. Le
champ de pression est donc moins dissipé et dispersé dans la zone de proche paroi. Cependant, la
combinaison de schémas et de filtres décentrés peut conduire & une instabilité du code de calcul.

Le méme cas test a aussi été réalisé avec une autre condition de paroi. Nous avons utilisé la condition
de paroi a l'ordre 2 définie dans la thése de Xavier Gloerfelt [66]. Cette condition traite le point
de paroi avec des schémas d’ordre 2 et les points de proche paroi avec des schémas centrés dont la
taille de molécule décroit a ’approche de la paroi. La directivité obtenue est trés similaire a celle
obtenue avec la condition de paroi de Tam et Dong sur 11 points, ce qui montre que le choix de la
condition de paroi a peu d’influence sur la solution numérique. Le choix des filtres de proche paroi est
donc le point primordial qui permet d’obtenir des solutions numériques trés proches de la solution
analytique. Dans une moindre mesure, le choix de I'amplitude du coefficient de filtrage peut aussi
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légérement dégrader la solution.

1.8.2.3 Conclusion

Ce cas test acoustique nous a permis de valider I'implémentation de la méthode de transformation de
coordonnées, aussi bien au niveau des points intérieurs, de la condition de paroi que des conditions de
non réflexion. Il nous a aussi permis de quantifier le surcoiit de calcul qu’engendre la transformation
de coordonnées par rapport a un code cartésien. En effet, par rapport a un code cartésien, il faut
calculer a chaque itération les flux curvilignes (1.22), et revenir dans l'espace de calcul a l'aide du
jacobien.

1.8.3 Bruit d’un cylindre en écoulement

Ce cas test visqueux nous permet de remplir deux objectifs : valider I'implémentation des termes
visqueux et confirmer la capacité du code a capter des ondes acoustiques d’origine aérodynamique.
Nous avons choisi le cas du cylindre a faible nombre de Reynolds car cet écoulement est largement
traité dans la littérature, et de nombreuses campagnes expérimentales ont été menées sur ce cas. De
plus, il présente une géométrie simple. Pour un nombre de Mach M = 0.33 et un nombre de Reynolds
basé sur le diameétre D du cylindre Rep = 150, ’écoulement est instationnaire et périodique. Il se
développe derriére le cylindre une allée de von Karméan caractérisée par un nombre de Strouhal de
I'ordre de 0.2 qui résulte d’une instabilité globale. Ce choix de nombre de Reynolds permet aussi de
se placer de maniére stire en-dessous du seuil d’apparition des premiers effets tridimensionnels dans
le sillage et donc de ne résoudre que les équations de Navier-Stokes 2D. Pour la discrétisation spatiale
des équations de Navier-Stokes, le schéma DRP sur 11 points est combiné avec le filtre optimisé sur
11 points de Bogey et Bailly [18]. Le coefficient de filtrage est constant sur I'ensemble du maillage
et vaut 0.5. La paroi est traitée a l'aide de la condition de paroi de Tam et Dong développée dans
la section 1.5.1.2. La molécule des filtres est réduite a I’approche de la paroi afin de conserver des
filtres centrés. Le tenseur des contraintes est calculé a ’aide d’un schéma aux différences finies centré
d’ordre 2, sauf au niveau de la paroi ou il est calculé & I'aide d’un schéma décentré d’ordre 2. Une
fois le tenseur des contraintes calculé, nous formons les vecteurs F, G et G définis dans le systéme
d’équations (1.1), puis les vecteurs F., G, et H. (équation (1.22)) qui eux seront dérivés a l'aide
des schémas sur 11 points. Pour la simulation numérique, nous avons utilisé trois maillages afin de
réaliser une convergence en maillage. Le taux d’étirement des mailles dans la direction normale au
cylindre est de 1.02 et ne s’applique qu’a la premiére moitié des points dans cette méme direction.
Pour les points suivants, le pas d’espace radial reste constant. L’utilisation de domaines de calcul de
tailles différentes nous permet aussi de mettre en évidence la qualité de la condition de sortie et la
nécessité d’une zone éponge en sortie de domaine. Les caractéristiques des différents maillages sont
récapitulées dans le tableau 1.7.
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Maillage 1 Maillage 2 Maillage 3
ng Xn, | 181 x 226 361 x 376 721 x 526
D 2 x107° 2 x107° 2x107°
D D D
(Ar)min E m ﬁ
Raison 1.02 1.02 1.02
Raomaine 37D 95D 280D

TAB. 1.7 — Bruit @olien (Rep = 150, M = 0.33). Caractéristiques des maillages.

Comme nous réalisons un calcul direct, nous obtenons lors d’'un méme calcul les champs aérodyna-
mique et acoustique. Sur la figure 1.38 on peut voir le champ de pression fluctuante & un instant
donné. Le champ acoustique rayonné est de nature dipolaire. Le champ de vorticité de la figure 1.39
montre clairement un lacher tourbillonnaire alternatif (rouge pour la vorticité positive et bleu pour
la vorticité négative). Le nombre de Strouhal associé a cet écoulement, le coefficient de trainée et
la valeur RMS de la portance sont donnés dans le tableau 1.8. Nos résultats sont trés proches de
ceux de Marsden et al. [125] qui utilisent des méthodes numériques similaires aux notres. Les valeurs
calculées sont aussi en bon accord avec les valeurs expérimentales de Posdziech et Grundmann [143|
qui ont effectué une compilation de nombreuses bases de données sur le cylindre.
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F1G. 1.38 — Bruit @olien (Rep = 150, M = 0.33). Champ de pression fluctuante sur tout le domaine de
calcul (niveaux entre 100 Pa) pour les maillages 1 (a gauche), 2 (au centre) et sur une partie du domaine
pour le maillage 3 (& droite).

F1G. 1.39 — Bruit aolien (Rep = 150, M = 0.33). Champs de vorticité (niveaux entre +2 x 10%~1). De
gauche a droite, maillages 1, 2 et 3.
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Crrus Cb St

Expé. Posdziech et Grundmann [143] 1.34 0.182
CAA Marsden et al. [125] 0.38 1.32 0.184
Présent calcul 0.37  1.37 0.180

TAB. 1.8 — Bruit aolien (Rep = 150, M = 0.33). Comparaisons du nombre de Strouhal, de la trainée
moyenne et de la valeur RMS de la portance.

La nécessité d’une zone éponge est illustrée par la figure 1.40. En effet, le champ acoustique est
perturbé par une source se situant au niveau de la sortie du domaine. Cette source est due aux
tourbillons impactants la condition de sortie.

40

20

%0 -20 0 20 40

F1G. 1.40 — Bruit @olien (Rep = 150, M = 0.33). Champ de pression fluctuante sur tout le domaine de
calcul (niveaux entre £100 Pa) pour le maillage 1, sans zone éponge.

Le calcul est initialisé a I'aide du champ potentiel autour d'un cylindre. Le champ de pression n’étant
pas initialisé correctement, nous avons un transitoire numérique qui génére une onde acoustique en
amont du cylindre et une autre en aval. Ces ondes acoustiques ne posent pas de probléme car elles
sortent du domaine de calcul sans générer de réflexions parasites grace a l'utilisation de conditions
aux limites non réfléchissantes. Une fois le calcul initialisé, deux bulles de recirculation se développent
derriére le cylindre et leur taille augmente avec le temps. Le régime instationnaire ne commence que
lorsque que 'une des deux bulles de recirculation prend le dessus sur 'autre. L’écoulement devient
alors dissymétrique et une allée tourbillonnaire commence & apparaitre derriére le cylindre. La phase
de déstabilisation de I’écoulement sans application d’un forcage ou d’une dissymétrie peut étre longue,
ce que peut constituer une des limitations des méthodes numériques employées.
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F1G. 1.41 — Bruit eolien (Rep = 150, M = 0.33). Coefficient de portance : maillage 3 (——).
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F1G. 1.42 — Bruit @olien (Rep = 150, M = 0.33). Coefficient de trainée : maillage 1 (- — — ), maillage 2

(0 O) et maillage 3 (—).

On peut observer sur la figure 1.41 que plus de la moitié des itérations temporelles est nécessaire pour
atteindre I’état instationnaire. Marsden a réalisé¢ la méme simulation dans sa thése [126], et montre
que l'utilisation d’un champ initial asymétrique permet de diminuer le temps de déstabilisation de
I’écoulement mais augmente le temps nécessaire a la convergence des champs moyens. Ainsi, le temps
de simulation global est toujours sensiblement le méme. L’utilisation de schémas d’avancement tem-
porel explicite avec des nombres CFL de l'ordre de 1 impose de réaliser un grand nombre d’itérations
pour atteindre le régime instationnaire établi.



1.9. CONCLUSION 67

1.9 Conclusion

Nous venons de détailler les méthodes numériques standards qui sont mises en oeuvre dans cette
thése. Des premiers cas tests acoustiques (réflexion d’une impulsion sur une paroi et diffraction
d’une source harmonique par un cylindre) nous ont permis de valider I'implémentation des méthodes
numériques et de quantifier les erreurs numériques introduites par la transformation de coordonnées.
La simulation du bruit de cylindre & Rep = 150 valide 'implémentation des flux visqueux dans le
code curviligne et démontre aussi sa capacité a simuler le bruit généré par I’écoulement autour d’une
surface solide et a propager le champ acoustique en champ lointain. Ce dernier calcul nous a aussi
permis de mettre en évidence la lente déstabilisation naturelle des écoulements initiaux stationnaires.
Dans le cas d’un écoulement visqueux avec présence de structures tourbillonnaires, comme dans le
cas du cylindre, 'obtention d’un champ acoustique sans réflexions parasites en sortie de domaine
nécessite 'utilisation de conditions aux limites non réfléchissantes en combinaison avec une zone
éponge. De plus, le mauvais réglage de la taille de la zone éponge et du coefficient de filtrage y
peut conduire a des réflexions parasites dont le niveau de pression est supérieur aux fluctuations de
pression du champ acoustique recherché. Nous avons aussi mis en évidence qu’'une attention tout
particuliére doit étre apportée au traitement des points de proche paroi, surtout dans le choix des
filtres et du coefficient de filtrage oy.
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Chapitre 2

Bruit de bord d’attaque d’un profil :
interaction gust /airfoil

2.1 Problématique

Ce chapitre présente une premiére application du calcul direct pour appréhender le bruit de profil. Si
I’on considére un profil dans un écoulement laminaire, le profil ne génére aucun bruit de bord d’attaque
mais uniquement du bruit de bord de fuite [2, 86]. Afin de générer du bruit de bord d’attaque, il faut
que 'écoulement incident contienne de la turbulence [1]. Celle-ci va interagir avec le profil et générer
un champ acoustique plus intense que la contribution du bord de fuite [2]. La contribution du bord
d’attaque est donc essentielle pour les applications aux turbomachines. Cependant, la réalisation
d’une interaction entre la turbulence et un profil pose de nombreux problémes. Tout d’abord, la
génération d'un écoulement amont turbulent silencieux, c’est a dire qui ne génére pas de fluctuations
de pression parasites, reste encore aujourd’hui un probléme ouvert. Gloerfelt et Le Garrec [71] ont
montré que la génération d'un tel écoulement nécessite de grandes précautions d’'un point de vue
numérique. Par exemple, il est préférable d’initialiser toutes les variables thermodynamiques afin de
réduire le bruit numérique. Généralement, les fluctuations de vitesse et de masse volumique sont
connues, mais l’obtention du champ de pression associé est plus délicate. Ensuite, I’écoulement peut
étre introduit soit dans les conditions limites soit au niveau des points intérieurs. Un cas test simplifié
d’interaction entre la turbulence et un profil est le cas du rod/airfoil ou interaction barreau/profil. Il
consiste a étudier le sillage turbulent d’un barreau cylindrique impactant un profil. La réalisation de
ce cas test pose des problémes au niveau du maillage de calcul car la résolution spatiale nécessaire
pour discrétiser les couches limites sur le barreau, pour convecter le champ turbulent entre le barreau
et le profil, et pour discrétiser le bord d’attaque du profil impose de sévéres contraintes sur le maillage.
On peut tout de méme citer les travaux expérimentaux et numeériques de Jacob et al. [91] ainsi que
la theése de Jérome Boudet [20]. Le nombre de Reynolds est de Rep = 48 000 sur le cylindre et
Rec = 480 000 sur le profil dans la configuration de base étudiée. Dans leur cas, ce cas test constitue
une premiére validation en vue de simuler le bruit large bande des turbomachines dans lesquels
les interactions rotor/stator sont trés importantes. De plus, ce cas test nécessite la résolution des
équations de Navier-Stokes par simulation des grandes échelles.

Dans ce chapitre, nous avons décidé de nous intéresser a une configuration encore plus simple qui
permet d’accéder a la contribution du bord d’attaque. Nous considérons ici un profil symétrique sans
incidence immergé dans un écoulement uniforme. Cet écoulement est perturbé par une rafale de vent
ou gust. La perturbation est modélisée numériquement et est introduite a l’entrée du domaine de
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calcul. De plus, nous nous plagons dans un écoulement non visqueux donc nous résolvons les équations
d’Euler. Ainsi, la taille de premiére maille, et par voie de conséquence le pas de temps, sont grands
comparés & ceux de simulations visqueuses. La configuration étudiée est similaire a celle du probléme

1 de la catégorie 3 du 4°™° workshop CAA de la NASA [38].

Le gust est défini par U = Ui + acos[k.(x — iUt)] ot x = (z,y) sont les coordonnées spatiales,
k = (K1, ka) est le vecteur d’onde et a = (ay, as) est amplitude du gust, telle que a1 = —cUxko/|K|,
as = —eUxky/|k| avec € = 0.02. La modélisation de la perturbation par une sinusoide est la maniére
la plus simple de définir un champ de vitesses fluctuant. Elle peut aussi étre considérée comme la
premiére étape de la réalisation de l'interaction entre une «vraie» turbulence et un profil. Cette
configuration va nous permettre d’étudier la réponse acoustique d’un profil & une perturbation en
vitesse de fréquences spatiales et temporelles données.

2.2 Maillages et paramétres numériques

La géométrie du profil est générée par la relation suivante :

1 = roe” + (o (2.1)

ou

Co = —€1 + i€y (2.2)

est une constante complexe. En prenant z = x + iy les coordonnées du profil dans le plan complexe
z, la transformation

2
z= (Q + %) e (2.3)

transforme le cercle (; définie par I’équation (2.1) en un profil de Joukowski. En prenant ry=0.54632753,
€1=0.05062004, e2=0 et d?>=0.24572591, on génére ainsi un profil de Joukowski symétrique dont
I’épaisseur représente environ 12% de la corde du profil. Tous ces parameétres sont spécifiés a la 8™¢
décimale pour assurer la précision de la géométrie du profil. Le profil s’étend sur =1 m et a donc
pour corde 2 m.

Le code de calcul utilise des maillages en CH. Par la suite on appellera bloc 1 le bloc dans le sillage
du profil et bloc 2 le bloc autour du profil. La figure 2.1 montre un exemple de maillage Euler autour
du profil de Joukowski symétrique.
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F1G. 2.1 — A droite, bloc 1 et a gauche, bloc 2.

Le maillage comporte une frontiére d’entrée trés verticale et plus haute que le reste du maillage, ceci
afin que le gust se propage bien dans tout le domaine de calcul. Pour chacun des cas du benchmark,
trois maillages ont été réalisés : un maillage grossier, un maillage moyen et un maillage fin notés
respectivement par la suite Gk, Mk et Fk ou k est le nombre d’onde du cas étudié. L’utilisation de
3 maillages pour chaque valeur de k£ va nous permettre de réaliser une convergence en maillage. Les
caractéristiques des différents maillages utilisés sont données dans le tableau 2.1. A,,;, est la taille
de maille imposée au niveau du bord d’attaque et du bord de fuite. Dans ces zones, les mailles sont
carrées. Le pas de temps explicite est basé sur un nombre de CFL défini ici par CFL= Atc,,/A ou A
est la plus petite maille du domaine de calcul. A est 1égérement plus petit que A,,;, car les mailles sont
légérement écrasées au niveau du bord d’attaque. Cet écrasement est di a l'utilisation du mailleur
Gambit qui est un mailleur transfini et qui ne permet pas un controle optimal des tailles de maille
sur 'ensemble du maillage. Pour les maillages grossiers G01, G1 et G2, nous avons di augmenter le
coefficient de filtrage de 0.4 & 0.6 et diminuer le nombre CFL de 1 & 0.8 afin d’augmenter la stabilité
numérique du code de calcul. En effet, nous avons rencontré des problémes de stabilité localisés au
niveau du bord d’attaque a cause de la trés faible discrétisation spatiale de ces maillages. De plus,
pour chaque valeur de k, les différents maillages comportent sensiblement la méme discrétisation
spatiale en champ lointain, afin d’advecter correctement le gust et de propager le champ acoustique
rayonneé.

Pour I’ensemble des résultats qui vont suivre, le nombre de Mach est fixé & M= 0.5 et 'angle d’inci-
dence a du profil est de 0°. Pour le calcul des directivités, la pression est adimensionnée par p,,UZ .
Le calcul se déroule en deux grandes étapes : le champ Euler est tout d’abord calculé autour du
profil jusqu’a un certain niveau de convergence, puis le gust est ajouté en entrée du domaine de
calcul. Lorsque le gust est présent, le champ moyen utilisé pour le filtrage et les conditions limites
est figé & sa valeur d’initialisation. En effet, si on continue le calcul du champ moyen & 'aide d’une
moyenne glissante, 'opération de filtrage a tendance a dissiper le gust. Cette dissipation n’est pas due
a la fonction de transfert du filtre mais au fait que 'on filtre les variables fluctuantes, par exemple
p=p—0.

Le schéma aux différences finies optimisé sur 11 points est utilisé pour la discrétisation spatiale.
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Maillage Bloc1  Bloc 2 Nombre Nombre  A,,in(m) At(s) Coefficient CFL
ne X n,  ng xn, depoints d’itérations de filtrage
GO01 120 x 401 241 x 201 96 561 380000  2/100  3.31357 x 107° 0.6 0.8
MO1 150 x 501 301 x 251 150 501 1000000 1/100  1.56666 x 107 0.4 1
FO1 200 x 701 501 x 351 316 051 1000000  1/200  1.25832 x 1075 0.4 1
Gl 60 x 301 201 x 151 48 411 50000  2/100  3.83649 x 107° 0.6 0.8
M1 60 x 361 401 x 181 94 241 80 000 1/100 2.33856 x 107 0.4 1
F1 69 x 511 423 x 256 143 547 180 000 1/200 1.42325 x 107° 0.4 1
G2 60 x 301 201 x 151 48 411 45000  2/100  3.83649 x 107° 0.6 0.8
M2 80 x 360 401 x 181 101 461 65000 1/100  2.33856 x 10~° 0.4 1
F2 89 x 511 423 x 256 153 767 130 000  1/200  1.42326 x 107° 0.4 1
G3 80 x 321 281 x 161 70 921 80000  2/100  2.43518 x 107° 0.4 1
M3 90 x 361 401 x 181 105071 150 000 1/100  1.21703 x 10~° 0.4 1
F3 100 x 401 441 x 201 128 741 250 000  1/200  0.81534 x 1075 0.4 1

TAB. 2.1 — Caractéristiques des différents maillages.

L’opération de filtrage est effectuée a I'aide du filtre optimisé de Bogey et Bailly sur 11 points [18].
L’avancement temporel explicite est réalisé par le schéma de Runge Kutta optimisé de Bogey et
Bailly & 6 sous étapes [18]. Le gust est introduit en entrée de domaine a I'aide de la condition limite
définie au paragraphe 1.5.5. Le reste des conditions limites de sortie est traité a I’aide de la condition
de sortie de Tam et Dong [174] définie au paragraphe 1.5.3.

Les résultats que nous allons exposer ci-aprés sont issus du cas du profil symétrique sans incidence [38].
Pour ces calculs nous avons k; = ko = k donc le gust se propage a +45° par rapport a I’écoulement
moyen. Les quatre valeurs suivantes de k ont été étudiées : 0.1, 1, 2 et 3. Le cas k£ = 0.1 sera un peu
plus détaillé que les autres cas car nous disposons de beaucoup de références pour cette valeur de k.
La variation de la fréquence k£ permet d’analyser son influence sur les maillages utilisés, les méthodes
numeériques employées et les champs aérodynamique et acoustique.

2.3 Contributions précédentes

Nous allons rapidement détailler les méthodes numériques employées par les différents auteurs ayant

réalisé I'interaction gust/airfoil :

— Scott [153, 152|, qui a proposé ce probléme, a résolu les équations d’Euler linéarisées a l'aide du
code de calcul GUST3D. Il utilise une approche dans le domaine fréquentiel couplée a un schéma
aux différences finies d’ordre 2. La directivité du champ acoustique en R = 4C est obtenue par la
méthode d’extrapolation de Kirchhoff.

— Wang et al. [190] ont utilisé le code CE/SE pour résoudre les équations d’Euler linéarisées. La
solution numérique est obtenue sur un maillage non structuré de plus de 400 000 triangles par une
formulation volumes finis d’ordre 2 en temps et en espace. Le faible ordre de la méthode numérique
est compensé par un maillage trés fin.

— Hixon et al. [83] utilisent le code BASS de la NASA. Les équations d’Euler sont résolues sur un
maillage structuré curviligne a l'aide d’une transformation de coordonnées. Le maillage comporte
environ 10 points par longueur d’onde avec k = 3. Un schéma compact d’ordre 6 en espace, un
filtrage explicite d’ordre 10 et I'extension de schéma de Runge Kutta a 5-6 sous étapes de Hu et
al. [88] par Stanescu et Habashi [165] sont implémentés dans le code BASS. Les auteurs comparent
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aussi la solution obtenue avec les schémas DRP sur 7 points de Tam et Webb [180]. Ils ne détectent
aucune différence étant donné que le maillage est tres fin.

— Golubev et al. [72] ont aussi utilisé le code BASS. La seule différence avec 'étude précédente est
qu'’ils utilisent le schéma de Runge Kutta de Jameson et al. [93|. La taille de premiére maille de
leur maillage est de 0.01 m dans la direction normale au profil.

— Rasetarinera et al. [144] résolvent les équations d’Euler a l'aide d’une méthode de Galerkin dis-
continue. Les maillages utilisés sont trés grossiers car la méthode mise en oeuvre permet une
reconstruction d’ordre élevé dans chaque cellule du maillage non structuré.

2.4 Cas du profil symétrique avec k£ = 0.1

Le cas k = 0.1 est trés basse fréquence : la longueur d’onde du gust est de plus de 60m. Le domaine
de calcul a donc une taille de 200 m x 200 m afin d’inclure plus d’une longueur d’onde. Aucun
résultat ne sera présenté avec le maillage GO1 a cause de problémes de stabilité numérique. Malgré
Iaugmentation du coefficient de filtrage et la diminution du nombre C'F'L, nous n’avons pas réussi
a obtenir de résultats convergés avec le maillage GO1. Dans ce paragraphe, nous nous intéresserons
successivement au champ aérodynamique puis acoustique. Nous comparerons aussi nos résultats avec
I’ensemble des résultats des auteurs ayant participé au benchmark.

2.4.1 Champ aérodynamique

Le gust est bien convecté dans tout le domaine de calcul comme le montrent les fluctuations de
vitesse u' et v’ sur la figure 2.2. La ligne de glissement est visible dans le sillage du profil sur le
champ «’. La présence de cette discontinuité n’a aucune incidence sur les résultats de nos simulations
numériques, si ce n’est qu’elle peut générer des perturbations de pression en sortie, qui sont atténuées
par ’adjonction d’une zone éponge.

120

120

90

60

30

- >0

-30

-60

\ -90

b P ENRTENN STRTTEN SYRTANATIS IVANATAT IFNRTAT _120‘|‘.HN il AV
-120 -90 -60 -30 O 30 60 90 120 -120 -90 -60 -30 O
X
FIG. 2.2 — Gust/Airfoil £ = 0.1. Fluctuations de vitesse v/ (& gauche) et v' (& droite). Niveaux entre +3

m.sfl.

90
60

30

Y

TN IR S
30 60 90 120

-120



TACHAPITRE 2. BRUIT DE BORD D’ATTAQUE D’UN PROFIL : INTERACTION GUST/AIRFOIL

La figure 2.3 montre la pression RMS sur le profil et le coefficient de pression ¢, défini par ¢, =
(P — o) /(0-5pU%, ).
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F1G. 2.3 — Gust/Airfoil £ = 0.1. (a) : coefficient de pression. (b) : Pryg. Maillage M01 (— — —) et FO1
( ).

La superposition des résultats entre le maillage MO1 et le maillage FO1 est trés bonne que ce soit pour
la pression RMS ou le coefficient de pression. Le gain en précision apporté par le maillage FO1 est trop
faible pour justifier son utilisation compte tenu du temps de calcul supplémentaire qu’il implique. Le
maillage MO1 sera donc utilisé pour les comparaisons de la pression RMS et du coefficient de pression
avec les résultats du benchmark [38].
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F1G. 2.4 — Gust/Airfoil k = 0.1. (a) : coefficient de pression, M01 (——) et Hixon et al. [83] (¢). (b) : Prass,
MO1 (—), Hixon et al. [83] (¢), Scott [152] (A) et Wang et al. [190] (O0).
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La pression RMS obtenue dans le maillage M01 est comparée avec celles d’autres auteurs sur la figure
2.4(a). Il en est de méme pour le ¢, sur la figure 2.4(b). L’analyse de la figure 2.4(a) nous permet de
constater que notre résultat est plus proche de celui de Wang et al. [190] et de Hixon et al. [83] que
de celui de Scott [152]. Les résultats des différents auteurs étant trés proches les uns des autres, nous
avons séparé sur la figure 2.5 la contribution de chaque auteur.
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F1G. 2.5 — Gust/Airfoil k£ = 0.1. Comparaisons de Pryss : M0l (—— ), Hixon et al. [83] (<), Scott [152] (A)
et Wang et al. [190] (O0).

Il est rassurant que notre solution soit trés proche de celle de Hixon et al. [83], étant donné que ces
auteurs utilisent des méthodes numériques assez similaires aux notres. La résolution spatiale de leur
maillage est aussi tres proche de celle de notre maillage M01. Le faible ordre spatial utilisé par Wang
et al. [190] est compensé par un maillage trés fin. De plus, l'utilisation d’un maillage non structuré
leur permet de réaliser des raffinements locaux sur le profil au niveau du bord d’attaque par exemple.

2.4.2 Champ acoustique

Le champ acoustique rayonné par le profil est de nature dipolaire comme on peut le voir sur la figure
2.6. La ligne de glissement détectée sur la figure 2.2 génére une petite discontinuité de pression en
sortie de domaine, mais celle-ci est filtrée par la zone éponge. Cette discontinuité ne géneére aucune
réflexion parasite qui pourrait polluer le champ acoustique rayonné. Le champ acoustique rayonné par
le profil montre que I'on a bien du bruit de bord d’attaque. La longueur d’onde du champ acoustique
est de 'ordre de 90 m. L’onde acoustique visible en entrée de domaine est une trace du transitoire
numeérique de 1’établissement de l'interaction gust/airfoil.

Afin de comparer plus finement le champ acoustique rayonné, nous avons calculé la directivité définie
par p?2 en différents rayons (R = 1C, 2C, 4C) centrés en (0,0). La convergence en maillage pour
la directivité est donnée sur la figure 2.7. Les solutions en maillages M01 et FO1 sont quasiment
superposées quel que soit le rayon ot I'on compare les directivités. Etant donné que les maillages
MO1 et FO1 ont la méme résolution spatiale en champ lointain et que les directivités sont superposées
en R = 1C, elles le seront aussi en R = 2C' et R = 4C'. Les petites oscillations visibles sur la
directivité ne sont pas dues & un manque de convergence mais au fait que les points ou la directivité
est calculée ne sont pas exactement sur un cercle de rayon 1C' par exemple. En effet nous utilisons
les points de maillages compris dans un anneau de rayon interne 1C' — ¢ et de rayon externe 1C' + ¢,
e << (.
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Nos résultats acoustiques sont en bon accord avec ceux de Wang et al. [190] et de Scott [152] mais
sont plus éloignés de ceux de Hixon et al. [83] et de Golubev et al. [72] comme on peut le voir sur la
figure 2.8 ou sur la figure 2.9 on l'on retrouve une vue détaillée des comparaisons des directivités. Ce
résultat va a 'encontre des résultats obtenus sur la pression RMS ot nous étions plutét en accord
avec les résultats de Hixon et al. [83|. Le champ acoustique obtenu par Hixon et al. [83] et Golubev
et al. |[72] ne présente pas la méme asymétrie que notre champ acoustique.

2.4.3 Conclusion

La simulation de I'interaction entre une rafale de vent pour & = 0.1 et un profil d’aile symétrique
de Joukowski donne des résultats trés similaires a ceux des autres auteurs. Le cas k = 0.1 coiite
relativement cher en temps CPU car le domaine de calcul doit étre suffisamment large pour inclure
plusieurs longueurs d’onde du gust. L’utilisation d'un avancement temporel explicite nous pénalise
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FIG. 2.8 — Gust/Airfoil k = 0.1. Comparaison de la directivité p’2 : MO1 (— ), Wang et al. [190] (O0), Scott
[152] (A), Hixon et al. [83] (¢) et Golubev et al. [72] (o).

en temps de calcul car au début du calcul il faut convecter le gust sur 'ensemble du maillage et
attendre que 1’écoulement instationnaire s’établisse autour du profil.
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2.5 Cas du profil symétrique avec k =1

L’interaction gust/airfoil est maintenant réalisée en prenant k = 1. Ce cas est beaucoup moins cher
en temps CPU que le cas k = 0.1; le domaine de calcul ne fait que 20 m x 20 m. Comme pour
k = 0.1, nous présenterons les champs aérodynamique et acoustique et effectuerons des comparaisons
avec les résultats issus du benchmark.

2.5.1 Champ aérodynamique

Le gust est bien convecté dans tout le domaine de calcul comme le montre la figure 2.10.
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F1G. 2.10 — Gust/Airfoil £ = 1. Fluctuations de vitesse u’ (& gauche) et v (& droite). Niveaux entre +3

m.sfl.

D’aprés la figure 2.11(a), le coefficient de pression est indépendant du maillage utilisé. En ce qui
concerne le ¢,, la solution en maillage G1 n’est pas acceptable. Le passage du maillage M1 a F1 permet
d’augmenter la discrétisation du profil au niveau du bord d’attaque dans la direction azimutale et
ainsi de mieux capter les phénomeénes physiques qui s’y produisent. Le pic de Pgrprs au niveau du
bord d’attaque (x = 0) est mieux représenté dans le maillage F1. L'utilisation du maillage F1 par
rapport au maillage M1 n’apporte rien en terme de précision sur le reste du profil. Les solutions
numériques présentent des oscillations numériques au niveau du bord de fuite dans les trois maillages.
Ces oscillations ont tendance a s’amenuiser avec le raffinement du maillage. Golubev et al. [72]
ont aussi rencontré ces oscillations dans leurs calculs. Ces oscillations sont dues a la singularité
géométrique du point de bord de fuite. Le maillage moyen M1 sera utilisé pour les comparaisons avec
les données de référence pour la pression RMS sur le profil et le coefficient de pression.
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F1G. 2.11 — Gust/Airfoil £ = 1. (a) : coefficient de pression. (b) : Prass. Maillage G1 (—— ), M1 (- — —)
et F1 ( ).
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F1G. 2.12 — Gust/Airfoil £ = 1. Pryrs, M1 (—— ), Wang et al. [190] (O), Scott [152] (A) et Golubev et
al. [72] (o).

La distribution de pression RMS sur le profil obtenue dans le maillage M1 est tracée sur les figures
2.12 et 2.13. La figure 2.13 permet de mieux distinguer les résultats de chaque auteur par rapport
a la figure 2.12. La distribution de pression RMS est trés proche des résultats de Wang et al. [190],
Scott [152] et Golubev et al. [72]. Nous observons un petit écart au niveau du bord d’attaque.
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0.03
o

F1G. 2.13 — Gust/Airfoil k£ = 1. Comparaisons de Pryg : M1 (—— ), Wang et al. [190] (O0), Scott [152] (A)
et Golubev et al. [72] (o).

2.5.2 Champ acoustique

La figure 2.14 nous montre que 'interaction du gust et du profil produit, comme dans le cas k = 0.1,
une source acoustique de nature dipolaire.
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F1G. 2.14 — Gust/Airfoil k¥ = 1. Fluctuations de pression p’ = p — P, niveaux entre +50 Pa.

Si l'on s’intéresse plus spécifiquement a la directivité du champ acoustique, la convergence en maillage
est moins évidente. La différence entre les solutions obtenues sur les maillages G1, M1 et F1 est
surtout visible sur le lobe inférieur de la directivité (voir figure 2.15). Cependant, afin de réaliser une
comparaison de nos directivités avec celles de référence, nous avons choisi d’utiliser le maillage M1
comme pour la comparaison des résultats aérodynamiques.
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La comparaison des directivités obtenues en maillage M1 avec celles de Wang et al. [190], Scott [152]
et Golubev et al. [72] sur les figures 2.16 et 2.17 ne permet pas de déterminer laquelle des solutions
est la bonne. Pour R = 4C) le tracé de la directivité en maillage M1 manque de points, ce qui donne

a notre courbe cette représentation un peu saccadée. La meilleure correspondance est obtenue avec
le calcul de Wang et al. [190].
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FIG. 2.16 — Gust/Airfoil k = 1. Comparaison de la directivité p2 : M1 (— ), Wang et al. [190] (1), Scott
[152] (A) et Golubev et al. [72] (o).
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2.6 Cas du profil symétrique avec k = 2

2.6.1 Champ aérodynamique

Aucun résultat ne sera présenté avec le maillage G2. Le gust est bien convecté dans tout le domaine
de calcul comme le montre la figure 2.18.
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Nous avons une assez bonne convergence en maillage méme si nous n’avons utilisé que 2 maillages.
Le coefficient de pression et Pgpss sont tracés sur la figure 2.19 pour les maillages M2 et F2.
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F1G. 2.19 — Gust/Airfoil £ = 2. (a) : coeflicient de pression. (b) : Prag. Maillage M2 (— — —) et F2

Nos courbes sont en trés bon accord avec les résultats de Scott [152] et Golubev et al. [72] comme
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on peut le voir sur les figures 2.20 et 2.21. Nous sommes plus proches de la solution de Golubev et
al. |72] dans la zone proche du bord de fuite a I'extrados et prés du bord d’attaque.
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F1G. 2.20 — Gust/Airfoil k = 2. Prys, M2 (— ), Scott [152] (A) et Golubev et al. [72] (o).
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2.6.2 Champ acoustique

Le champ acoustique sur l’ensemble du domaine de calcul est représenté sur la figure 2.22. On
distingue une légére atténuation du champ acoustique en entrée du domaine qui est due a une
discrétisation spatiale trop faible. Les directivités sont tracées sur les figures 2.23. Pour R = 4C,
notre directivité n’est pas assez convergée. Nos résultats acoustiques sont similaires a ceux obtenus
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par Golubev et al. [72| et sont assez ¢loignés de ceux de Scott [152]. La différence avec les résultats
de Scott vient certainement du fait qu’il résout les équations d’Euler linéarisées. La résolution de ces
équations est suffisante pour capter correctement les fluctuations aérodynamiques mais insuffisante
pour calculer le champ acoustique.
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2.7 Cas du profil symétrique avec k = 3

Dans ce cas (k = 3), la longueur d’onde du gust est du méme ordre que la dimension caractéristique
du profil (corde de 2 m).

2.7.1 Champ aérodynamique

Le gust est bien convecté dans tout le domaine de calcul comme le montre la figure 2.25.

] \ N | \

FI1G. 2.25 — Gust/Airfoil £ = 3. Fluctuations de vitesse v’ (& gauche) et v/ (a droite). Niveaux entre +3
1

m.s .
Concernant le coefficient de pression, la figure 2.26 montre que quels que soient les maillages (G3,
M3 et F3) les résultats sont identiques. Pour la pression RMS on constate que le maillage G3 est trop
grossier, par contre le passage du maillage M3 au maillage F3 permet de mieux capter les effets au
bord d’attaque ainsi qu’au bord de fuite (ceci est dit au raffinement supérieur du maillage au bord
d’attaque et au bord de fuite, cf. tableau 2.1). Le passage au maillage fin F3 permet donc d’avoir
plus de précision, notamment au niveau du bord de fuite avec une réduction des oscillations. Au vu
de ces résultats le maillage F3 sera utilisé pour les comparaisons avec les données de référence pour
la pression RMS sur le profil et le coefficient de pression c,.

La figure 2.28 montre que pour la pression RMS nous avons de grandes différences avec Scott [152] ;
ces derniéres s’expliquent par le fait que Scott utilise les équations d’Euler linéarisées qui ne prennent
bien sir pas en compte les effets non linéaires. En revanche, nous avons des résultats trés proches de
Rasetarinera et al. [144] qui utilisent une méthode de Galerkin discontinue.

2.7.2 Champ acoustique

Le champ acoustique rayonné est de nature dipolaire (voir figure 2.29) et on remarque que les effets
non linéaires commencent & avoir un effet sur le champ de pression fluctuant. On distingue aussi
des interférences dues a un mauvais réglage de la zone éponge en sortie de domaine. Nos directivités
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F1G. 2.28 — Gust/Airfoil £ = 3. Comparaisons de Pryrs @ F3 (——), Scott [152] (A) et Rasetarinera et
al. [144] (2).

présenteront donc des lobes dus & ces interférences. Ainsi, la convergence en maillage n’est pas
parfaite sur la figure 2.30. Malgré ces petits défauts, la directivité en R = 1C présente les mémes
lobes supérieurs que ceux de Wang et al. [190]. En R = 4C, nous avons les bons niveaux d’intensité
comme on peut le voir sur la figure 2.31.
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F1G. 2.29 — Gust/Airfoil k¥ = 3. Fluctuations de pression p’ = p — P, niveaux entre +50 Pa.
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Pour £ = 3, nous ne sommes pas en mesure de conclure quant a la véracité de nos résultats étant
donné que peu d’auteurs ont traité ce cas.

2.8 Conclusions

Le cas d’interaction gust/airfoil nous a permis de réaliser nos premiéres simulations de bruit de profil.
Dans la configuration étudiée, le bruit de profil est du bruit de bord d’attaque et le champ acoustique
rayonné par le profil est de nature dipolaire. L utilisation de la condition limite d’entrée fluctuante
décrite au paragraphe 1.5.5 permet de faire entrer un champ fluctuant de maniére trés propre dans le
domaine de calcul. De plus, ce champ fluctuant sort du domaine sans générer de réflexions parasites
grace a 'utilisation de la condition de sortie de Tam et Dong [174]. Cette étude montre la capacité du
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présent code de calcul a capter les phénoménes instationnaires avec une grande précision. En effet,
les résultats obtenus pour £ = 0.1 sont en bon accord avec ’ensemble des auteurs ayant participé
au benchmark [38]. Pour les valeurs de k plus grandes (1,2,3), nos résultats présentent de petites
différences. Pour k£ = 3, des non linéarités apparaissent au sein de I’écoulement et on voit clairement
que la résolution des équations d’Euler linéarisées par Scott [152] ne permet pas de traiter ce cas
haute fréquence. Le maillage joue aussi un réle prépondérant dans la qualité des solutions numériques
obtenues. L’ensemble des maillages grossiers que nous avons utilisés permettent de capter le bon co-
efficient de pression moyen, mais pas de reproduire avec précision les phénoménes instationnaires.
Dans le cas du bruit de bord d’attaque, le choix d’une discrétisation spatiale assez fine dans la zone
du bord d’attaque est primordial.

Ces simulations ont aussi mis en évidence les limites de 1'utilisation de maillages en CH. En effet, le
caractére en C du maillage ne permet pas une répartition homogéne des points en champ lointain.
Dés que l'on augmente la résolution spatiale en champ lointain dans la direction azimutale, cela
entraine une forte concentration des points sur le profil et dans certains cas une diminution de la
plus petite taille de maille et par conséquent du pas de temps. Quelques pistes peuvent étre explorées
pour pallier & ces problémes. En premier, il suffit de remarquer que la partie du gust interagissant
avec le profil se limite & une bande horizontale alignée avec le profil. C’est pourquoi Golubev et
al. |73] proposent de limiter le gust en espace en utilisant des fonctions gausiennes. La deuxiéme
piste serait de passer d’'un maillage CH & un maillage HH. Ainsi, nous pourrions concentrer les points
sur une bande horizontale centrée sur le profil. La réalisation d’un tel maillage permettrait aussi de
réaliser dans des études futures le cas de l'interaction entre un gust et une grille d’aubes par exemple.
Cependant, 'utilisation de maillages HH nécessite des développements numériques pour la gestion
des interfaces au niveau du bord d’attaque qui n’ont pas pu étre effectués pendant la durée de cette
these. Enfin, une troisiéme piste consiste a limiter le maillage curviligne autour du profil et a utiliser
une grille de fond cartésienne grace a une technique de recouvrement de maillage comme proposé par
Yin et Delfs [194].



Chapitre 3

Méthode multi échelles multi pas de temps

3.1 Introduction

Les avancées rapides dans les méthodologies de calcul et le développement des moyens de calcul ont
rendu possible 'analyse des sources de bruit par simulation directe. La plus grande difficulté réside
dans la grande disparité d’échelles entre les petites structures de la turbulence et les grandes longueurs
d’onde du champ acoustique. Cette grande disparité impose de sévéres contraintes sur les maillages
de calcul. En simulation aéroacoustique, on utilise généralement des schémas aux différences finies
d’ordre élevé sur des maillages structurés. Cependant 1'utilisation de maillages structurés ne permet
pas de réaliser des raffinements locaux. Le raffinement du maillage risque d’engendrer des cotits de
calcul prohibitifs. Afin de réaliser ces raffinements locaux, d’autres pistes peuvent étre explorées. La
premiére est d’utiliser des maillages non structurés mais le développement de schémas numériques
efficaces d’ordre élevé n’est pas simple. On peut tout de méme citer les travaux de Jansen |94] dans le
cadre de la simulation des grandes échelles de profils en écoulement. Sur des maillages cartésiens, la
méthode AMR (Adaptative Mesh Refinement) introduite par Berger et Oliger [10], Roger et Colella
[146] permet de réaliser des raffinements locaux mais l'utilisation de schémas spatiaux d’ordre élevé
n’est pas aisée avec cette méthode. De plus le traitement des géométries non cartésiennes pose des pro-
blémes. Steinthorsson et al. [167] ont proposé une extension de la méthode AMR pour des maillages
structurés autour de géométries non cartésiennes. Des interpolations de Hermite sont utilisées pour
générer le maillage. L’utilisation d’une technique multi domaines est aussi I'une des méthodes per-
mettant d’augmenter 'efficacité de 'algorithme de calcul. Les algorithmes multi domaines ont été
utilisés en premier lieu pour des applications météorologiques ou océanographiques. Ils ont ensuite
été appliqués a des simulations turbulentes par DNS [104]. En ce qui concerne les méthodes multi
domaines, deux stratégies peuvent étre distinguées.

Dans la premiére, les différentes zones du maillage de calcul sont générées indépendamment les unes
des autres. Les différentes zones ou blocs se recouvrent afin que des données puissent étre échangées.
Historiquement, les méthodes d’overset que I’on appelle aussi méthodes "chimeéres" ont été dévelop-
pées au début des années 80 par Benek et al. [9] et Steger et al. [166]. On trouvera une bonne revue
des méthodes chiméres dans l'article de Sherer et Scott [158]. On peut aussi citer les travaux de
Chesshire et Henshaw [30] sur la génération de maillages chiméres et la résolution d’équations aux
dérivées partielles sur ceux-ci. Dans ce qui va suivre, on se focalise sur des applications de la technique
d’overset dans le cadre de la CAA. Desquesnes et al. [44] proposent une méthode de recouvrement
d’ordre élevé pour coupler la CFD et la CAA; Guénanff [74], Sherer et Scott [158] ont déterminé
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quelle technique d’interpolation est la plus robuste et la plus précise pour un large panel de cas tests;
Cai et al. |28] ont recours & une méthode similaire pour réaliser une simulation autour d’un profil
hypersustenté, comprenant un bec, un profil et un volet de bord de fuite. On peut aussi citer les tra-
vaux menés a EDF sur le développement d’un code de calcul multi domaines pour ’aéroacoustique
[52].

Dans la seconde stratégie, le maillage est généré par raffinements successifs de la grille de calcul.
Dans ce cas, la solution du maillage grossier constitue la solution du maillage fin au niveau des
interfaces pour l'itération suivante de 'algorithme de calcul. Le principal défaut de cette méthode
est que, sans couplage entre les solutions numériques sur les maillages fin et grossier, la précision
de la solution numérique aux interfaces sera celle du maillage grossier, ce qui peut entrainer des
oscillations et des erreurs numériques au niveau des interfaces. Ainsi, les interfaces doivent étre
traitées de maniére spécifique par rapport aux points intérieurs. Dans la plupart des cas, les données
manquantes dans le maillage fin sont interpolées a partir des données du maillage grossier a l'aide
d’un schéma d’interpolation d’ordre élevé, et les points proches des interfaces sont traités a ’aide de
schémas spécifiques. Manhart [123] propose une méthode zonale avec une formulation volumes finis
d’ordre deux. Kravchenko et al. [104] utilisent des interpolations spectrales avec des B-splines. En ce
qui nous concerne, nous avons décidé de suivre la méthode introduite par Tam et Kurbatskii [177]
en 2000. Le domaine de calcul comporte des changements de taille de maille et de pas de temps. En
pratique, le pas d’espace de deux blocs adjacents peut étre multiplié par deux et le pas de temps est
multiplié de la méme fagon. La division du domaine de calcul en plusieurs blocs permet de réaliser des
raffinements locaux et de limiter le nombre de points. Dans leurs travaux, Tam et Kurbatskii [177] ne
traitent que des cas avec des maillages cartésiens, ce qui limite ’éventail des géométries accessibles.
Yin et Delfs [193] ont appliqué cette méthode pour calculer le bruit généré par un rotor, mais ils
n’ont utilisé que le doublement de la taille de maille en maillage cartésien et pas le doublement du
pas de temps. Plus récemment, Tam et Ju [176] ont étendu la méthode de Tam et Kurbatskii dans le
cas particulier d’'un profil de Joukowski dont la transformée conforme est connue analytiquement. La
connaissance de cette transformée conforme leur permet de résoudre les équations de Navier-Stokes
dans un espace avec des coordonnées elliptiques. Ils ont aussi utilisé une méthode de recouvrement
de maillage afin d’extrapoler le champ acoustique lointain & partir du champ proche, et ainsi réduire
le temps de calcul.

Nous présenterons ici 'extension de la méthode de Tam et Kurbatskii [177] en maillages curvilignes
quelconques et pour des schémas aux différences finies sur 11 points. En premier lieu, 1'algorithme
numeérique sera décrit et les particularités numériques du cas multi domaines seront détaillées. Puis,
plusieurs cas tests seront menés afin de valider cet algorithme de calcul.

3.2 Algorithme numérique

3.2.1 Equations résolues et transformation de coordonnées

Les équations 2D complétes de Navier-Stokes sont résolues sous forme conservative. Elles sont déduites
des équations 3D (1.1). La transformation de coordonnées décrites dans le paragraphe 1.6 est utilisée
pour se ramener dans un espace de calcul cartésien régulier.
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3.2.2 Schéma d’avancement temporel explicite

Dans un domaine de calcul sans doublement de maillage entre certains blocs adjacents, la condition
de stabilité CFL dun schéma d’avancement temporel explicite impose un pas de temps unique basé
sur la plus petite maille de calcul. Nous avons donc une perte d’efficacité la o les tailles de mailles
sont significativement plus grandes. L’utilisation de la méthode de Tam et Kurbatskii [177] permet
de doubler le pas de temps si celui-ci s’accompagne d’'un doublement de la taille de maille entre deux
(Axmin)local En

(Axmin>global
CAA, on utilise généralement un schéma d’avancement temporel de type Runge Kutta ou Adams-

Bashforth. Si on appelle bloc 1 le bloc fin et bloc 2 le bloc grossier, l'interface du bloc 2 doit étre
calculée aux temps (ny + 1) et (ny 4+ 1/2), ot ny désigne le numéro d’itération du bloc 2. Les interfaces
peuvent étre échangées entre les blocs 1 et 2 aux temps no et no + 1 comme le montre la figure 3.1.
Un schéma temporel de type Runge Kutta comporte plusieurs sous étapes fictives pour avancer la
solution numeérique de U'instant (n) a 'instant (n + 1), afin d’augmenter ’ordre du schéma. Un schéma
de Runge Kutta ne permet donc pas de calculer les interfaces au temps (n + 1/2). C’est pourquoi
nous avons décidé d’utiliser un schéma d’avancement temporel explicite de type Adams-Bashforth,
car celui-ci utilise les temps physiques antérieurs ((n), (n — 1), (n — 2) par exemple) pour calculer
la solution numérique a l'instant (n + 1) ou (n + 1/2). Deux schémas d’Adams-Bashforth ont été
développés pour calculer la solution numérique a l'instant (n + 1) ou (n + 1/2).

blocs adjacents. Ainsi, le pas de temps peut étre modifié d'un facteur 2" ou n =

N ny + 1/2 ng +1
I I - Block 2
| |

+ interpolation

Set interface at time ¢t + At
+ interpolation
+ interpolation

v y

I g Block 1

|
I
n1 7’Ll+1 n1+2

t t+ At t+2At
F1G. 3.1 — Avancement temporel des différents blocs et échange des interfaces (—— >, — — = >).

3.2.2.1 Schéma d’Adams-Bashforth optimisé au temps (n + 1)

Le schéma d’avancement temporel utilisé est celui détaillé dans le paragraphe 1.4.3.3.
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3.2.2.2 Schéma d’Adams-Bashforth optimisé au temps (n + 1/2)

Afin d’avancer les interfaces, les différentes variables doivent étre calculées au temps (n + 1/2). En
effet, aucune information n’est connue en ces points dans les interfaces des maillages grossiers. Au
temps (n + 1/2), on peut écrire une équation similaire a I’équation (1.6) :

P n—j
Uts = U+ ALY b <%—Ij> (3.1)
=0

En appliquant la méme méthode qu’a ’équation (1.6), on trouve aisément que 1'on a :

Sirdocyr (DT icms
- — (= - — m
27 i (m+ 1! \2 =mep

Les coefficients b7 (j = 1,2,..) sont choisis de fagon & ce que I'équation (3.1) soit satisfaite jusqu’a
I'ordre At3. Les coefficients calculés sont donnés dans le tableau 3.1 et comparés avec ceux de Tam
et Kurbatskii [179], ces derniers étant optimisés par rapport au coefficient bj.

Coefficients ~ Présent  Tam et Kurbatskii [179]

b 205,/384 0773100253426
b —181/384 -0.485967426944
by 101/384 0.277634093611
by —23/384 -0.064766920092

TAB. 3.1 — Schéma d’Adams-Bashforth d’ordre 4 standard au temps (n + 1/2) et coefficients du schéma
d’ordre 3 optimisé de Tam et Kurbatskii [179] .
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F1G. 3.2 — Fréquence angulaire effective w*At des schémas d’Adams-Bashforth au temps (n + 1/2) en fonc-
tion de la fréquence angulaire réelle wAt : schéma d’ordre 3 optimisé a 4 niveaux au tempsn+1 (- — —),
schéma d’ordre 4 standard ( ) schéma de Tam et Kurbatskii [179] (—-—- o —-— ). Partie réelle a

gauche et imaginaire & droite.

La fréquence angulaire effective w*At de ces deux schémas d’Adams-Bashforth est tracée sur la figure
3.2, et comparée avec celle du schéma d’ordre 3 optimisé a 4 niveaux au temps (n + 1). Le schéma
au temps (n + 1/2) présente une meilleure résolvabilité, amélioration qui s’explique par un meilleur
comportement des schémas en maillage décalé (staggered en anglais) [68]. Cependant, 'erreur de
phase est plus grande pour wAt < m/4, comme on peut le voir sur la figure 3.2.
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3.2.2.3 Remarque sur l'utilisation des schémas d’Adams-Bashforth

Comme nous 'avons déja dit précédemment, un schéma de Runge Kutta ne permet pas de calculer
directement les interfaces au temps (n + 1/2). C’est pourquoi nous nous sommes orientés vers 1'utilisa-
tion de schémas de type Adams-Bashforth. Cependant, nous avons tout de méme essayé d’utiliser les
schémas de type Runge Kutta en contournant le probléeme de ’avancement des interfaces. Nous avons
tout d’abord essayé de ne pas avancer les interfaces au temps (n + 1/2). Le gel des interfaces induit
de fortes erreurs numériques dans les interfaces qui ne sont pas acceptables. Nous avons alors essayé
d’avancer les interfaces du bloc fin au temps (n + 1/2) a partir des points du bloc fin uniquement et
non plus a partir des points du bloc grossier adjacent pour les sous-étapes fictives uniquement. Cela
implique 1'utilisation de schémas aux différences finies décentrés pour la discrétisation spatiale. Lors
de la convection d’un tourbillon a travers les interfaces, le bruit parasite généré était bien supérieur
a celui généré lors de I'utilisation des schémas d’Adams-Bashforth. La réalisation de ce cas test et
de I'implémentation numérique de cet avancement décentré sont détaillées dans les rapports [92, 95].
De plus, lors du passage en curviligne, la présence de ces multiples décentrements spatiaux rendait
le code instable au niveau des interfaces entre les blocs fin et grossier.

3.2.3 Schémas aux différences finies pour le traitement des interfaces

Le schéma optimisé aux différences finies centré sur 11 points
de Bogey et Bailly [18] est utilisé pour calculer les dérivées spa-
tiales au niveau des points intérieurs. Or, le domaine de calcul
comprend un ou plusieurs doublements de maillage comme on
peut le voir sur la figure 3.3. Les 5 points constituant 'inter-
face du maillage grossier ne posent pas de probléme. En effet
il suffit de prendre un point sur deux venant du maillage fin
pour pouvoir continuer a utiliser le schéma centré sur 11 points.
Quand la taille de maille d'un bloc augmente d’'un facteur 2
par rapport au bloc voisin, des schémas spécifiques pour les 5
points proches de l'interface sont nécessaires afin d’éviter des
discontinuités spatiales. Afin de conserver des schémas centrés,
non dissipatifs par construction, Tam et Kurbatskii [177] ont
recours & des schémas centrés sur 7 points. Nous avons décidé de conserver également des schémas
centrés pour une molécule de 11 points comme on peut le voir sur la figure 3.4. D’autres molécules
de schémas sont envisageables : par exemple Berland et al. [11] proposent des supports non centrés,
qui par conséquent introduisent des erreurs de dissipation.

Fi1aG. 3.3 — Changements de taille de
maille entre 3 blocs.

0
Si 'on considére le schéma au point B de la figure 3.4, (a—f) est approximé par :
T/ B

0 1 o
(52), = ae et Gr 1% 52

ou

f—B = f(ajB - AE‘IB) j:'5>"a'1

J
fP=flas+APz)  j=1,.5 (3.3)
APy = Az, Alr=3Ax, APr=5Az, APz =7TAr, APr=9Azx
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A ¢
B L
c ®
D o
E .
bloc 1 bloc 2

bloc 1 bloc 2

Fi1G. 3.4 — Interface entre un bloc de taille Az et 2Ax, et visualisation des supports des schémas
spécifiques. (e) points d’application du schéma, (x) support du schéma. Les schémas sont appliqués
sur le maillage de calcul cartésien régulier. Les valeurs aux points représentés par des carrés rouges
(M) doivent étre interpolées.

En suivant la procédure d’optimisation DRP, les schémas centrés sont optimisés afin de minimiser
une erreur de dispersion. En appliquant une transformée de Fourier spatiale a 1’équation (3.2), le
nombre d’onde effectif du schéma k* est obtenu :

5
kK*Ax = Z af sin (/{:Af:{;)
j=1

Avec un schéma sur 11 points, les coefficients af pour un schéma d’ordre 4 optimisé sont calculés
afin de satisfaire les deux premiéres relations qui annulent les termes du développement en série de
Taylor jusqu’a Az?, et en rajoutant trois relations du type 0F/ (9a§3 =0 pour 1 <7 < 3. L'erreur de
dispersion est définie par [18] :

In(kAz)p
o / Az — kAz| d(In(kAz))
In(kAz);

avec In(kAx), = T et In(kAx), = T
16 2
Pour le traitement des points C, D et E on suit la méme procédure avec :

APz = Az, AYz=2Az, ASr=4Az, AYzr=06Az, A% =8Ax
APr = Az, APz =2Ax, APx=3Az APr=5Az, APr=7Azx
APg = Az, Alz=2Ax, A?I =3Az, APz =4Az, A5Ex = 6Ax

Pour le point A, on utilise le schéma centré sur 11 points standard [18| avec une taille de maille de
2Ax. L’ensemble des coefficients pour les différents points est donné dans le tableau 3.2.
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FD11A FDI11B FD11C FD11D FDI1E
ax 0.87502577558482  0.61534993594014  0.77608591242104  0.82482990265298  0.85768936001354
ag -0.28944516727589 -0.05177798826851 -0.15880585249465 -0.22249401437499 -0.26560173861406
as 0.09231030840505  0.01029785156943  0.01356408535315  0.04320809837104  0.07376193338070
on -0.02152267755252 -0.00190780289577 -0.00262508673197 -0.00210288198432 -0.01244166166264

as 0.00260486879238  0.00020548792096  0.00037749644344  0.00014974870079  0.00033249395384

TAB. 3.2 — Coefficients des schémas centrés aux différences finies sur 11 points d’ordre 4 optimisés dans
I’espace des nombres d’onde. Par exemple, FD11A signifie "différences finies sur 11 points au point A".

Comme on peut le voir sur la figure 3.5, les schémas aux points A, B, C, D et E se comportent un
peu moins bien que le schéma sur 11 points standard. Cependant, on obtient une transition continue
entre le schéma standard et le schéma au point A, ce qui nous assure que nous aurons une transition
douce entre deux blocs dont la taille de maille est multipliée par 2.

3n/4r ‘ 1 -2[

k*Ax
|[kAX—K*Ax|/Tt

2 L L L 10 A ) A ,
0 /4 n/2 3n/4 m /16 /8 T4 2 34 T

F1G. 3.5 - (a) : nombre d’onde effectif k*Ax des schémas sur 11 points en fonction du nombre d’onde
réel KAz : points intérieurs (——), E ( ), D ( o), C (——a), et B (——=). (b) : erreur de
dispersion en échelle logarithmique.

3.2.4 Schémas d’interpolation multi dimensionnelle

Sur la figure de droite de 3.4, les valeurs aux points représentés par des carrés rouges (M) doivent
étre interpolées. L’algorithme multi échelles multi pas de temps de Tam et Kurbatskii est étendu
en maillage curviligne en appliquant la transformation de coordonnées (cf. § 1.6). A certains pas
de temps, des informations sont échangées entre des blocs avec différentes tailles de maille. Or, le
bloc fin ne recoit que la moitié des informations dont il a besoin pour avancer au pas de temps
suivant. Donc les informations manquantes, indiquées par un carré sur les figures 3.4 et 3.6 doivent
étre interpolées. Dans le cas d’un maillage cartésien régulier, les variables peuvent étre interpolées
en utilisant la technique d’interpolation optimisée directionnelle proposée par Tam et Kurbatskii
[178] qui utilise une molécule d’interpolation centrée sur 7 points. Afin de conserver des schémas sur
11 points dans tout le domaine de calcul, Gloerfelt [68] a calculé de nouveaux coefficients pour des
schémas d’interpolation 1D. Quand le maillage est non cartésien, les données sont échangées dans
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I’espace physique et non dans 'espace de calcul qui lui est cartésien régulier, donc on ne peut pas
utiliser la technique d’interpolation directionnelle proposée par Tam et Kurbatskii [178] ou Gloerfelt
[68]. Nous avons choisi d’échanger les données dans 1'espace physique car nous ne disposons que des
flux curvilignes (1.22) dans I’espace de calcul qui sont composés de combinaisons linéaires des variables
conservatives et de l'inverse des dérivées du maillage (1.17). La connaissance de ces flux curvilignes
ne permet donc pas d’obtenir directement les variables conservatives. Une inversion du systéme
d’équations (1.22) serait nécessaire et induirait un coit CPU supplémentaire a chaque appel de la
procédure d’interpolation. L’interpolation directionnelle doit étre remplacée par une interpolation
multi dimensionnelle qui prend en compte la déformation de la molécule d’interpolation. Le schéma
d’interpolation est basé sur les polynémes de Lagrange et les coefficients d’interpolation sont optimisés
dans l'espace des nombres d’onde. Cette méthode est inspirée des travaux de Tam et Hu [175].
Les coefficients d’interpolation sont calculés de maniére a minimiser une erreur dans l’espace des
nombres d’onde tout en conservant un certain ordre formel. Afin de conserver la notion d’ordre élevé
de l'algorithme multi échelles multi pas de temps, une molécule de taille 3 x 4 identique a celle
montrée sur la figure 3.6 a été choisie. En effet, une molécule d’au moins 12 points permet d’obtenir
des coefficients d’ordre 3 optimisés dans l'espace des nombres d’onde. L’utilisation d’une molécule
de 3 x 4 permet de conserver une molécule centrée autour du point & interpoler. Les coefficients
d’interpolation sont calculés en chaque point a interpoler au début de la simulation numérique.

F1G. 3.6 — Arrangements de la molécule d’interpolation (e) en fonction de la position du points & interpoler

().
Nous allons maintenant détailler la méthode d’interpolation.

3.2.4.1 Meéthodes d’interpolation pour des contraintes d’ordre seules

La valeur au point (¢, yo) est interpolée a partir des valeurs des N points voisins (xy, yx) :

u(zo,Yo) = Z Syu(Tr, Yr) (3.5)

Les coefficients Sy sont déterminés par un développement en série de Taylor de (3.5) jusqu’a un ordre
donné. Le développement en série de Taylor de u(xy,yy) autour de (xg,yo) s’écrit :

1 ap‘HJU
— (—> (2x —20)"(yk —w0)" 1<p+qg< M,  (3.6)
p,q pP:q: Z0,Y0

u(zr, yp) = u(zo, yo) + DxP Dyt
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ot M est l'ordre de troncature de la série. En remplacant u(zy,yx) dans (3.5) par sa valeur, on
obtient :

N

opta
u(zo,yo) = u(zo, Yo) (Z Sk) + Z 2! (W&Zq) [Z(% — 20)" (Yk — Y0)* Sk (3.7)
T0,Y0

k=1

Les deux membres de (3.7) sont égaux si :

N
> Se=1,
k=1

(3.8)
> Si(wk —20)(ye — %) =0, 1<p+g<M
k=1
Le systéme d’équations ainsi obtenu peut s’écrire sous la forme matricielle suivante :
CS=(10 ..00)", (3.9)

C est une matrice de taille T' x N avec :
T=1/2(M+1)(M+2), and Cpyr = (xr — x0)’(yx — Y0)’,
et S est un vecteur composé des inconnues Sy :
T
S:(Sl SQ SN)

En maillage cartésien régulier, cette méthode d’interpolation conduit a 'interpolation classique basée
sur les polynomes de Lagrange [175]. Par exemple, pour une molécule d’interpolation de taille 4 x 4,
on a :
& Lo — Ty > Yo — Yk
Si=11—"115—
1—0 1 l k=0 Yj Yk
1£i k]

3.2.4.2 Optimisation dans I’espace des nombres d’onde

Tam et Hu [175] ont proposé¢ une méthode d’interpolation multidimensionnelle dans laquelle les coeffi-
cients S; sont déterminés en minimisant une erreur dans l’espace des nombres d’onde. Cette méthode
est une extension multidimensionnelle des techniques d’interpolation directionnelle proposées par
Tam et Kurbatskii [178]. On utilise la transformée de Fourier inverse en 2D pour exprimer u(x,y) :

“+o0o
u(z,y) / / i(ky, ko )etF1oHk2Y) qke, di,y, (3.10)

ou la transformée de Fourier est définie par :

1 too
(ky, ko) = e // u(z, y)e "1tk gy dy (3.11)

Posons A(ky, ko) = |a(ky, ko)| et ¢(k1, k2) = ¢k, = arglu(ky, k2)]. On peut alors réécrire I’équation
(3.10) comme :

+oo
UJ(CC’y) - // A(k‘l, ]{?2)61(k1x+k2y+¢k1k2)dk31dk‘2 (312)
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On peut alors voir (3.12) comme étant la superposition d’ondes simples e*F1#+k2v+9k1%2) modulées par
une amplitude A(kq, k2). On considére (3.5) une onde simple d’amplitude A(ky, ks) =1 :

ukle — ez(k1x+k2y+¢k1 k2) (3.13)

Ejocar est Perreur locale définie comme le module de la différence entre les membres de gauche et de
droite de I’équation (3.5) pour une onde simple.

N
Eloeas = |t F1otk2yotriny) Z S et Frenthayitéry iy)
k=1
N
=1 = Z Skez(lﬂAz(xk—mg)/Am+k2Ay(yk_yO)/Ay) (314>
k=1

ou Az est la taille de maille caractéristique dans la direction x et Ay celle dans la direction y. Tam et
Hu [175] n’ont pas différencié les tailles de maille caractéristiques par direction ; ils n’utilisent qu’'une
seule longueur caractéristique définie comme la valeur moyenne des distances entre ’ensemble des
points voisins. Cependant, il peut arriver que la molécule d’interpolation soit trés étirée a cause du
caractére structuré du maillage de calcul. Dans ce cas, il semble judicieux de prendre en compte la
déformation de la molécule d’interpolation en distinguant les deux directions. La prise en compte de
Az et Ay réduit 'erreur d’interpolation. On obtient ensuite l'erreur totale E sur I'espace défini pour
—k < k1Az et koAy < +k en intégrant (3.14) :

= Jl

De plus, si la fonction & interpoler est une constante, ce qui correspond a (k; = ko = 0), lerreur
locale doit étre nulle. L’équation (3.14) requiert donc :

2

N
1— Z G, etk Az(er—z0)/ Avtk2 Ay(yrk—yo)/ Ay) d(k1 Ax)d(ksAy) (3.15)

k=1

N
» S—1=0 (3.16)
k=1

On minimise E en tenant compte de (3.16) et en utilisant la méthode du multiplicateur de Lagrange.
Il faut minimiser £, tel que :

+K 2 N
c:/[ﬁ <mw+A<Z¥ﬁ—Q, (3.17)

ol A est le multiplicateur de Lagrange et oti on a posé a = k1Ax et § = ko Ay.
Pour atteindre le minimum, il faut que :
oc
oS,

N
1- Z S, ete@r=20)/ Ax+B(yx—y0)/ Ay)
k=1

oL

0, et =—=0, k=12.,N 3.18
7e a)\ Y Y=y ey 2T ( )

ce qui, apreés calculs, peut se résoudre sous la forme du systéme matriciel :

AS=h, (3.19)
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avec : ) .
S = ( S1 Sy Sy A )
k=1,2
4AzAy, =
= ANTA ;— —
Agj oy sin {/@xﬂ xk] sin {/iyj yk} , JFk
(25 — ) (Y5 — ) Az Ay
(j,k =1,2,.. ,N)
1 .
Ajntr) = 9 j=12,..,N
Anyr =1, j=12,..,N
ANty =0
b = 4AxAy { k_x0:| . [ yk—yo]
= sm sin |k
(33k - $o)(yk — %) Ay
L b(N+1) =1

3.2.4.3 Meéthode d’interpolation combinant Ioptimisation dans 1’espace des nombres
d’onde et les contraintes d’ordre

Tam et Hu [175] expliquent que pour des petits nombres d’onde (basses fréquences), il est préfé-
rable d’ajouter aux contraintes issues de I'optimisation, d’autres contraintes tirées du développement
en série de Taylor de u au voisinage de (xg,yo). Pour ce faire, on utilise toujours la méthode des
multiplicateurs de Lagrange en incluant les nouvelles contraintes. £ devient :

Il

N
1— Z Skel(a(xk—xo)/Aw-i-ﬁ(yk_yO)/Ay)

dodf + X (Z Sy — 1)
+ Dt [Z Sk(@ — m0)"(y — yo)m] =0, (3.20)

Pour que £ soit un minimum, il faut que :

oL oL oc
Sk

(3.21)

Ce qui peut se ramener au probléme matriciel suivant :

BS=d,
avec
32(51 Sy .. Sy A o por foo M1 fo2 o Mmoo - MoM )T
d=(b .. by 10 .. 0)",
et

A CT
oo %)
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ott C est une matrice de dimensions (7' — 1) x (N + 1), telle que :

Cong = (@ —x0)" (y —v0)™, k=1,2,.,N
Cmn,N—l—l =0

3.2.4.4 Comparaison des interpolations multi dimensionnelle pour différentes molé-
cules d’interpolation

L’erreur locale (3.14) est tracée sur les figures 3.7, 3.8 et 3.9 pour trois arrangements différents de
la molécule d’interpolation. La déformation de la molécule d’interpolation est uniquement due a la
forme du maillage. Les propriétés des schémas d’interpolation sont mises en évidence en prenant
des coupes horizontales et verticales de 'erreur. On remarque que quand les points de la molécule
d’interpolation sont quasiment alignés dans la direction x ou y, le systéme d’équations résultant des
contraintes d’ordre dégénére et devient presque singulier. Ce caractére est mis en évidence par la figure
3.7(b), ou l'erreur est fortement amplifiée pour les grandes valeurs des nombres d’onde. A 'opposé,
plus la molécule est déformée, plus le caractére singulier du systéme d’équations s’atténue, comme on
peut le voir sur les figures 3.8(b) et 3.9(b). Si 'on ne considére que la procédure d’optimisation, on se
rend compte que lerreur est assez isotrope quelle que soit la molécule d’interpolation (figures 3.7(c),
3.8(c), 3.9(c)). Cependant le niveau d’erreur pour les faibles nombres d’onde n’est pas acceptable.
On obtient un bon compromis en combinant les contraintes d’ordre et la procédure d’optimisation,
comme le montrent les figures 3.7(d), 3.8(d), et 3.9(d).

Il est a noter que, dans le cas d’un maillage curviligne, le probléme de la déformation locale du
maillage peut aussi étre résolu en introduisant une étape de passage par un élément de référence.
L’interpolation est ainsi effectuée dans un élément de référence cartésien régulier et non plus sur la
grille curviligne. Pour cela, il est nécessaire de recourir a une transformation linéaire qui permet de
passer d'un nuage général de points & une configuration homogéne particuliére. L’ensemble de cette
méthode est détaillée dans la thése de Guénanft [74]. Les problémes liés aux irrégularités du maillage
interviennent alors dans la phase de passage vers I’élément de référence et il se peut que la matrice a
inverser soit mal conditionnée. Une attention toute particuliere doit donc étre apportée a l'inversion
de cette matrice. Cette méthode alternative basée sur le passage par un élément de référence n’a pas
été mise en oeuvre dans cette thése.
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0
05 1
o a2 an/4 m 0 i 2 s m
kA kA
() (f)
F1G. 3.7 — (a) : visualisation de la molécule d’interpolation (x) et du point interpolé (o). Erreur locale

d’interpolation due aux contraintes d’ordre (b), & la procédure d’optimisation (c) et a la combinaison des deux
o ), procédure d’optimisation

(d). (e) : coupe horizontale des erreurs en y = 0 (contraintes d’ordre (
(—— 2 ——) et combinaison des deux (——)) et verticale en = 0 (contraintes d’ordre (— — —o— — —),
procédure d’optimisation (- — —A — — —) et combinaison des deux (— — —)). (f) : mémes coupes mais

tracées en échelle logarithmique.
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o 2
R
0.0, N
‘ [ |
-0.5 0 0.5 1
klA
(c)
1
0.8} /
0.6f
<, 8 14 0
X S 8 8 s S
04t 7 S8 & =
=}
0 ‘ ‘
-1 -0.5 0 0.5 1

0 /4 /2 3mn/4 b

visualisation de la molécule d’interpolation (x) et du point interpolé (o). Erreur locale

F1G. 3.8 — (a) :
d’interpolation due aux contraintes d’ordre (b), & la procédure d’optimisation (c) et a la combinaison des deux
o ), procédure d’optimisation

(d). (e) : coupe horizontale des erreurs en y = 0 (contraintes d’ordre (
(—— 2 ——) et combinaison des deux (——)) et verticale en z = 0 (contraintes d’ordre (— — —o— — —),
procédure d’optimisation (— — —A — — —) et combinaison des deux (— — —)). (f) : mémes coupes mais

tracées en échelle logarithmique.
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0 e m2 3m/4 T 0 T4 2 3n/4 T

F1G. 3.9 — (a) : visualisation de la molécule d’interpolation (x) et du point interpolé (o). Erreur locale
d’interpolation due aux contraintes d’ordre (b), & la procédure d’optimisation (c) et a la combinaison des deux

(d). (e) : coupe horizontale des erreurs en y = 0 (contraintes d’ordre ( o ), procédure d’optimisation
(—— 2 ——) et combinaison des deux (——)) et verticale en z = 0 (contraintes d’ordre (— — —o— — —),
procédure d’optimisation (- — —A — — —) et combinaison des deux (— — —)). (f) : mémes coupes mais

tracées en échelle logarithmique.
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3.2.5 Filtrage spatial

Un filtre centré sur 11 points d’ordre 10 [59] est utilisé afin de filtrer les erreurs hautes fréquences
et les oscillations maille a maille dues au caractére centré du schéma de discrétisation spatiale. Ici,
nous n’avons pas recours a des filtres optimisés car nous traiterons seulement des cas bidimensionnels
laminaires & de faibles nombres de Reynolds. Dans de tels cas, le temps d’évolution des structures
tourbillonnaires est grand devant le pas de temps induit par le schéma d’avancement temporel de
type Adams-Bashforth. L’opération de filtrage est appelée de nombreuses fois, et le niveau d’erreur
résiduel des filtres optimisés [18] pour les faibles nombres d’onde serait trés pénalisant. Les filtres
optimisés sont plus adaptés au cas des simulations turbulentes dans lesquelles le pas de temps est de
I'ordre du temps d’évolution des petites structures. Comme pour le schéma de discrétisation spatiale,
de nouveaux coefficients pour des filtres centrés sur 11 points ont été calculés au niveau de 'interface
entre un bloc fin et bloc grossier. Les filtres aux points particuliers A, B, C, D et E utilisent le méme
support que celui des différences finies (figure 3.4). Si I'on s’intéresse au point B, une variable filtrée
peut s’écrire de la maniére suivante :

flltered (zB) = f(zg)—0aDy (z5) avec 0<o04<1

et
5

Dy (xp) =df f(xp) + > _dP(f7 + 17)

Jj=1

ou f; est défini par (3.3). Les termes du développement en série de Taylor sont annulés jusqu’a Az'
pour obtenir les coefficients df . On ajoute a ces relations deux relations dans 'espace de Fourier
Dy(0) =0 et Di(m) = 1. On obtient ainsi le systéme suivant :

( 5
dy +2> df =0
j=1

5

ABz\*
Z(fj) d? = 0 1<qg<4

7=1

5 <A§B>
df+23 (-)\ T dl =1
\ J=1

ou A¥ est donné par (3.4). Le tableau 3.3 donne l'ensemble des coefficients d; aux différents points.

F11A F11B F11C F11D F11E
do  63/256 1/2 11025/32768 0/32 525/2048
dy -105/512 -19845/65536 “1/4 -3675/16384  -27/128
dy 15/128  2205/32768 735,/8192 7/34 9458192
dy -45/1024  -567/32768  -147/16384  -441/16384  -5/128
d,  5/512  405/131072 9/8192  21/16384  27/4096
ds -1/1024  -35/131072 -5/65536  -1/16384  -1/8192

TAB. 3.3 — Coefficients des filtres d’ordre 10 pour les points d’interfaces.
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En appliquant une transformée spatiale, on obtient la fonction d’amortissement suivante :

5
Dy (kAx) = df + ) dF cos(kALx)

J=1

Les fonctions de transfert des filtres aux points A, B, C, D et E sont tracées sur la figure 3.10. Le
filtre au point A est le filtre standard d’ordre 10 [59] que l'on utilise aussi pour les points intérieurs,
mais avec un pas d’espace double. La limite de résolvabilité est légérement réduite pour les points
B, C, D et E. En fait, nous avons le méme comportement que pour les schémas de discrétisation
spatiale. Nous avons une transition continue entre le filtre appliqué au dernier point intérieur et le
point A.

1 10
10}
0.75} )
10°}
o) — -3
x > 10 L
2 o5 3,
o a“10
-5
0.25} 10 ¢
10°}
Q2 t—b—te=t — . 10" . .
0 /4 /2 3m/4 T /16 /8 /4 /2 T
kAx kAX

(a) (b)

F1G. 3.10 — (a) : fonctions de transfert des filtres d’ordre 10 aux points intérieurs (=), au point particulier
E ( ), D ( 0),C(——=2a),et B( ). (b) : mémes courbes en échelle logarithmique.

3.2.6 Conclusion

Nous n’avons présenté ici qu'une des possibilités de 1’algorithme multi échelles multi pas de temps
(doublement du pas d’espace et du pas de temps). On pourrait aisément développer le méme type
d’algorithme avec doublement du pas d’espace et triplement du pas de de temps. Cette configuration
ne peut se retrouver qu’en maillage irrégulier. Il suffirait de calculer un schéma d’Adams-Bashforth
au temps n + 1/3 et n + 2/3 et d’appeler la procédure d’interpolation & chacun de ces instants. Plus
on multiplie le pas d’espace et surtout le pas de temps, plus le cotit de calcul diminue. Cependant les
blocs les plus fins ont un coiit fixe car ils sont avancés a toutes les itérations.
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3.3 Cas tests de validation

3.3.1 Propagation d’une impulsion acoustique gaussienne

Ce premier cas test est un cas test classique en CAA. Il consiste a propager une impulsion 2D dans un
domaine de calcul en écoulement libre. La perturbation initiale de pression posséde une distribution
spatiale gaussienne :

In2
D — Poo = €€EXP [—A ((x —20)? + (y — yo)z)} avec A = 2

b2

ou b est la demi largeur de la gaussienne et e¢ est 'amplitude de la perturbation. L’impulsion est

centrée en (o, o). Les équations d’Euler 2D sont résolues sur trois maillages différents 3.11 :

— un maillage cartésien régulier de taille 136 x 81 avec Az = Ay = 0.5 m.

— un maillage comprenant 2 blocs horizontaux de taille 81 x 81 et 41 x 41 avec Az = Ay = 0.5 m et
Ax = Ay = 1 m respectivement.

— un maillage comprenant 2 blocs horizontaux sinusoidaux de taille 81 x 81 et 41 x 41 avec Ax =
Ay = 0.5 m et Az = Ay = 1 m respectivement. La définition précise des deux blocs différents est
donnée dans Visbal et Gaitonde [183].

La solution analytique de ce probléme aux valeurs initiales est donnée dans [79] et est calculée dans

le premier maillage. Dans tous les cas qui vont suivre, nous avons pris b = 3 m, ¢ = 100 Pa et

(x0,%0) = (0,0). Le pas de temps est At = CFLAx/cy avec CFL = 0.1.

F1G. 3.11 — A gauche : configuration a 2 blocs cartésiens réguliers et un doublement de maillage entre ces
deux blocs. A droite : configuration & 2 blocs sinusoidaux et un doublement de maillage entre ces deux blocs.

Les résultats de la propagation de l'impulsion acoustique sont montrés sur les figures 3.12. Les
informations s’échangent correctement entre les deux blocs. Aucune distorsion de 'impulsion n’est
visible lors de son passage au travers de l'interface entre les deux blocs grace a l'utilisation du
schéma d’interpolation d’ordre élevé, des différences finies et des filtres spécifiques au traitement des
interfaces.

3.3.2 Convection d’un tourbillon en écoulement uniforme

Le second cas test est la convection d’un tourbillon dans un maillage multi domaines. Le but de ce
cas test est d’évaluer le bruit numérique généré par le tourbillon lors de son passage au travers de
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F1G. 3.12 — Propagation d’une impulsion acoustique en ¢t = 250, 500, 750, 1000A¢t. Isovaleurs de la pression
entre 5 et 20 par pas de 5 Pa. A gauche : configuration a 2 blocs cartésiens réguliers (—— ), configuration
a 1 bloc cartésien régulier (— — —). A droite : configuration & 2 blocs sinusoidaux (—— ), configuration a 1
bloc cartésien régulier (— — — ). L’interface entre les blocs est représentée par une ligne verticale en x = 20.
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Fi1G. 3.13 — Advection d’un tourbillon en ¢ = 400, 800, 1200, 1600A¢. Isovaleurs de la pression entre £5 Pa
(-5 Pa, -2.5 Pa, -1 Pa, 1 Pa, 2.5 pa, 5 Pa), p> 0 (——), p<0 (- — —). A gauche : configuration a 2 blocs
cartésiens réguliers. A droite : configuration & 2 blocs sinusoidaux. L’interface entre les blocs est représentée
par une ligne verticale en x = 20.
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I'interface entre des blocs avec une taille de maille différente. Le Mach de convection est M = 0.5 et
le tourbillon initial est défini par :

;

w= Uy + ey;yyo exp [—A ((z — 20)* + (y — 10)*)]

o ep [A (= 20)” + (y — 0)?)] 2 =0

P = Doo — 624/&2% €xp [—A ((m - 900)2 + (y — yo)gﬂ

{ V= —¢

\

Pour ce cas test, nous utilisons les deux derniers maillage du cas test précédent avec b = 3 m,
e =100 m.s™! et (xg,40) = (0,0). Le nombre CFL est choisi a 0.1 comme précédemment.

Le bruit numérique généré par le tourbillon lors de son passage au travers de I'interface est légérement
plus élevé dans le cas sinusoidal que dans le cas cartésien. En effet, la transformation de coordonnées
peut introduire de légéres erreurs numériques. Cependant, dans les deux cas, cartésien et sinusoidal,
Iamplitude du bruit n’est que de l'ordre de £5 Pa ce qui représente seulement 0.33% du niveau de
pression hydrodynamique au centre du tourbillon.

3.3.3 Propagation d’une source harmonique
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F1G. 3.14 — Configuration a 9 blocs. A gauche : blocs avec Az = 1 (——), blocs avec Az = 0.5 (——). A
droite : Isovaleurs de la pression entre £1.5Pa.

Une source harmonique est placée dans un domaine libre et est propagée dans le domaine de calcul
a la vitesse du son. La source, de fréquence angulaire w, est définie par :

S = 67 j : sin(wt) exp [—A ((z — 20)” + (y — y0)°)]
@ =5 et @ = ﬁ v
ot ot ¢,

ol € est I'amplitude de la source harmonique.
Les résultats des figures 3.14 sont obtenus pour b = 2.5 m, € = 100 Pa.s™! et w = 2200 rad.s~!. Les
coins des blocs sont correctement traités comme on peut le voir sur la figure de droite. Ce cas test
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nous permet aussi de mettre en évidence la possibilité de traiter des configurations a grand nombre
de blocs. On notera ici qu’il est possible d’avoir bien plus qu’un seul doublement de maillage dans le
domaine de calcul.

3.4 Conclusion

La méthode multi échelles multi pas de temps proposée Tam et Kurbatskii [177] a été étendue en
maillage curviligne. De nouveaux coefficients pour les schémas aux différences finies sur 11 points et les
filtres sont donnés afin d’assurer une transition continue entre les grilles grossiére et fine. Nous avons
aussi utilisé une méthode d’interpolation multidimensionnelle optimisée dans ’espace des nombres
d’onde. L’ensemble de ces modifications par rapport a la méthode originelle de Tam et Kurbatskii
[177] est validé au travers de plusieurs cas tests acoustiques.



Chapitre 4

Bruit de bord de fuite d’un profil a bas
nombre de Reynolds

La simulation du bruit d’un profil complet dans des conditions réelles d’écoulement n’est pas encore
facilement accessible en simulation numérique directe. C’est pourquoi il est intéressant de d’abord
valider les outils numériques sur des configurations beaucoup plus simples, que ce soit d'un point de
vue géométrique ou du point de vue des conditions d’écoulements. Le choix de profils académiques
de la famille des NACA par exemple peut étre un choix judicieux car de nombreux auteurs se sont
intéressés a ces profils aussi bien numériquement qu’expérimentalement. De plus, le choix d’un nombre
de Reynolds faible basé sur la corde (Rec < 10%) permet de faire 'hypothése que les mécanismes
physiques mis en jeu restent bidimensionnels. La résolution des équations de Navier-Stokes en 2D
permet de limiter le cotit de calcul par rapport aux équations 3D. Cependant, le choix d’'un nombre
de Reynolds faible n’est pas le seul critére a prendre en compte afin de déterminer si la résolution des
équations de Navier-Stokes en 2D est suffisante. Comme nous le verrons par la suite, pour les grands
angles d’incidence, la résolution des équations 2D ne fournit pas toujours un écoulement physique.

Dans ses travaux de thése en 2000, Fang [54| a simulé I’écoulement autour d’un profil NACA0015 a
Reynolds 1 000 avec de fortes incidences (entre 2 et 40°). Pour ces simulations, il a choisi de résoudre
les équations incompressibles du fait du faible nombre de Mach considéré. En 2007, Elimelech et
al. [51] ont étudié numériquement et expérimentalement les différents régimes d’écoulements autour
de deux profils (NACA0009 et Eppler61) pour des nombres de Reynolds compris entre 5 000 et 60 000.
La comparaison entre les expériences et les simulations numériques leur permet de montrer que le
mécanisme de transition mis en jeu est essentiellement 2D et de justifier leur choix de ne résoudre
que les équations de Navier-Stokes 2D. Cadiou et al. [27] se sont intéressés en LES a un profil de
type A (profil de I’Aérospatiale) dans des conditions proches du décrochage : Reynolds 2.1 x 10%,
Mach 0.15 et o = 13.3°. Ils comparent leurs résultats avec une expérience menée par 'ONERA
sur la méme configuration mais & Reynolds 2.1 x 10°. Plus récemment, avec le développement de
nouvelles méthodes numériques comme les schémas DRP et 'augmentation des moyens de calcul, des
chercheurs se sont intéressés au champ acoustique rayonné par un profil lorsque celui-ci est placé dans
un écoulement uniforme. Comme cela a déja été mentionné dans l'introduction de ma thése, deux
grandes méthodes sont utilisées en CAA pour calculer le bruit rayonné par un profil : le calcul direct
et les méthodes hybrides. En 2000, Singer et al. [160] ont appliqué une méthode hybride CFD/FW-H
[55] pour obtenir le champ acoustique autour d’un profil NACA0002.6 pour différentes valeur de U,.
L’aérodynamique a été obtenue par le code CFL3D, développé par la NASA au Langley Research
Center. Hatakeyama et Inoue [80] ont réalisé en 2006 une DNS d’un profil NACA0012 & Reynolds
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5 000 et Mach 0.2. L’angle d’incidence du profil varie entre 5 et 10°. La résolution des équations
de Navier-Stokes en 2D est réalisée a 'aide de schémas aux différences finies d’ordre élevé et un
avancement temporel de type Runge Kutta. Les simulations de Hatakeyama et Inoue [80] sont les
seules & avoir été réalisées en CAA & de faibles nombres de Reynolds.

4.1 Bruit d’un profil NACAO0012 en 2D a faible nombre de
Reynolds

4.1.1 Configuration étudiée

La simulation du bruit généré par 1’écoulement autour d’un profil & bas nombre de Reynolds est un
bon candidat pour tester ’algorithme multi échelles multi pas de temps décrit dans le chapitre 3. En
effet, lorsque 'angle d’incidence par rapport & I’écoulement amont augmente, la longueur d’onde du
champ acoustique augmente aussi et peut représenter plusieurs cordes du profil. Donc le domaine de
calcul doit étre suffisamment grand pour inclure plusieurs longueurs d’onde du champ acoustique et
suffisamment raffiné prés du profil pour discrétiser la couche limite et bien traiter le bord de fuite.
Dans cette étude, nous avons choisi de traiter un cas avec un trés faible nombre de Reynolds afin
de tester dans un premier temps notre méthode sur des cas 2D. Nous avons choisi un profil NACA
0012 & Reynolds 5 000, basé sur la corde du profil, et un nombre de Mach de 0.2 avec un angle
d’attaque « variant de 5° & 10°. Le profil est mis en incidence en imposant que 1’écoulement incident
soit paralléle au vecteur (cos «, sin ) au temps initial. Cette configuration est similaire a celle étudiée
par Hatakeyama et Inoue [80] (par la suite abrégé en H&I). Les auteurs ont utilisé des grilles tres
fines et on peut considérer que leurs simulations réalisées sur un cluster de NEC SX-5 peuvent
servir de référence. L’algorithme multi échelles multi pas de temps doit nous permettre de réduire de
maniére notable le nombre de points nécessaires tout en préservant une bonne précision des solutions
numeériques. En ce qui concerne les schémas numériques, I’ensemble des méthodes présentées dans
le chapitre 3 sont mises en oeuvre avec quelques particularités. L’avancement temporel explicite est
réalisé a 'aide du schéma d’Adams Bashforth d’ordre 3 optimisé a 4 étapes. De plus, I’écoulement se
développant autour du profil n’étant pas turbulent, il n’est pas utile d’utiliser un filtre optimisé. A
la place, nous utilisons un filtre standard d’ordre 10.

4.1.2 Conditions aux limites

Les conditions aux limites portent sur 5 points car nous utilisons des schémas sur 11 points pour les
points intérieurs. En ce qui concerne la condition limite de paroi sur le profil, le schéma est dégradé
jusqu’a l'ordre 2 afin de conserver une bonne robustesse de I'algorithme de calcul. Nous appliquons
une condition d’adiabaticité, d’adhérence et nous nous assurons aussi de la nullité du gradient de
pression normal a la paroi. Le détail de cette condition de paroi est rappelé dans le paragraphe 1.5.1.1.
La condition de non réflexion de Tam et Dong [174] est appliquée en amont du profil tandis que la
condition de sortie est appliquée en aval du profil. La qualité du champ acoustique dépend fortement
de la condition de sortie. C’est pourquoi, nous ajoutons en aval du profil une zone éponge qui a pour
but de dissiper les structures tourbillonnaire avant que celles-ci n’impactent la condition de sortie.
Les réflexions parasites sont ainsi supprimées. De plus, afin d’éviter une dérive du champ de pression
moyen au cours de la simulation numérique, un rappel de la pression extérieure p,, est effectué a
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I’aide d’un terme de pénalisation :

p=(1-Qp+(pes oit ¢=0.02

4.1.3 Grilles de calculs

Les maillages utilisés sont de type CH. La figure 4.1 montre un schéma de l’ensemble du domaine
de calcul. Nous avons choisi ici une configuration a 5 blocs avec un seul doublement de maillage.
Ce doublement est réalisé au niveau de l'interface haute entre les blocs 1 et 3, 2 et 4, et 1 et 5. Le
maillage est construit comme suit : tout d’abord le maillage est généré sans doublement de maillage,
puis le doublement de maillage est imposé & 0.065 C' du profil. £ et 1 sont les coordonnées tangentielle
et normale par rapport au profil. Le maillage en C s’étend jusqu’a 35 cordes du profil, tandis que le
maillage en H fait 20 cordes dans le sillage du profil.

Block 3

Block 4

XIC

Block 5

F1G. 4.1 — Arrangement du domaine de calcul.

Le profil étant mis en incidence en imposant que I’écoulement incident soit paralléle au vecteur
(cosa,sin ) au temps initial, I’écoulement qui se développe dans le sillage du profil risque de ne
pas suivre les lignes du maillage si celles-ci sont paralléles a ’axe . Nous avons donc incliné a 20°
les lignes du maillage dans le sillage du profil pour traiter les cas « = (7,8,9,10)°. Les limites des
différents blocs constituant les maillages globaux sont représentées sur la figure 4.2 ainsi que les
maillages des différents blocs au niveau du bord de fuite. L’ensemble des paramétres des différents
maillages est donné dans le tableau 4.1.
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Ng X Ny Nopoints Nopoints Gain en points At(s)
Sans doublement Sans doublement Avec doublement
Grille 1 0.0007 1897 x 491 931427 319082 2.92 1.72 x 10710
Grille 2 0.0014 1865 x 441 822465 237075 3.47 3.45 x 10710
Grille 3 0.0028 1493 x 411 613623 180936 3.39 6.5 x 10710

TAB. 4.1 — Parameétres des maillages.
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F1G. 4.2 — A gauche, maillage pour o = (5,6)°. A droite, maillage pour a = (7,8,9,10)°. En haut, visuali-
sation des limites des différents blocs constituant le maillage global. En bas, détails des différents blocs prés
du bord de fuite : maillage de taille 1 (=——)et 2 (= = —).

La taille de premiére maille est identique a celle choisie par H&I afin d’avoir une discrétisation
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similaire en proche paroi. L’étirement du maillage et le doublement de maillage en 0.065 C' conduisent
néanmoins a des maillages beaucoup plus légers que H&I. Par exemple, le maillage 1 de H&I comporte
ne Xn, = 2515x 1513 ~ 3.8 x 10° points alors que le nétre n’en comporte que 931 427. L’utilisation de
I’algorithme multi échelles multi pas de temps permet une économie supplémentaire de points. Si ’on
définit le gain en nombre de points comme étant le ratio entre le nombre de points du maillage sans
doublement et avec doublement, ce gain varie de 2.92 a 3.47, tout en préservant une discrétisation
spatiale suffisante en champ proche et en champ lointain. Le tableau 4.2 détaille chacun des 5 blocs
constituant chaque maillage. Grace a 'algorithme multi échelles multi pas de temps, les blocs 3, 4 et
5 ne sont avancés qu’'une fois sur deux, ainsi le gain en temps de calcul (doublement de maillage et
doublement de pas de temps) atteint 4.29, 5.38 et 5.59 pour les maillages 1, 2, et 3 respectivement.

Grille 1 Grille 2 Grille 3

ngxnn ngxnn ngxnn
Bloc1l 670 x 121 610 x 81 560 x 49
Bloc 2 557 x 61 465 x41 373 x 25
Bloc 3 335 x 215 305 x 200 280 x 193
Bloc 4 279 x 215 233 x 200 181 x 193
Bloc 5 335 x 215 305 x 200 280 x 193

TAB. 4.2 — Détails des différents blocs.

4.1.4 Reéalisation d’une convergence en maillage

Une convergence en maillage a été menée dans le cas a = 10°. L’analyse du coefficient de pression,
défini par ¢, = (P — pso) / (0.5pcU2), permet d’avoir une vue globale de 1’écoulement autour du
profil. Le coefficient de pression est tracé sur la figure 4.3 pour les différents maillages et comparé
avec celui de H&I dans leur maillage le plus fin. On voit clairement que la discrétisation spatiale de la
grille 3 est insuffisante, alors que les résultats des grilles 1 et 2 sont quasiment superposés entre eux
et avec la solution en maillage fin de H&I. On notera tout de méme de petites différences au niveau
du bord d’attaque et du bord de fuite. Les coefficients de portance et de trainée sont comparés sur
les figures 4.4 pour les maillages 1, 2, et 3. Les résultats obtenus avec les grilles 1 et 2 sont quasiment
confondus. Ces résultats sont confirmés par la comparaison des valeurs moyennes des coefficients de
portance, trainée, de la période, et du nombre de Strouhal (tableau 4.3). Ainsi, pour la suite de
I’étude, tous les résultats sont obtenus dans la grille 2.

c, Cp T* St
Grille 1 0.902 0.189 7.57 0.66
Grille 2 0.908 0.192 7.568 0.661
Grille 3 0928 0.202 7.52 0.665
H&I [80] 0.937 0.183 7.61  0.66

TAB. 4.3 — Portance moyenne, trainée moyenne, période et nombre de Strouhal a Re. = 5 000, M= 0.2 et
a = 10°.
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1
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F1G. 4.3 — a = 10°. Comparaison du coefficient de pression pour les différents maillages : grille 1 (——),
grille 2 (— — —), grille 3 (—-—- ) et H&I (O).
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F1G. 4.4 — a = 10°. A gauche : évolution temporelle du coefficient de portance. A droite : évolution temporelle
du coefficient de trainée. Grille 1 (——), grille 2 (— — —) et grille 3 (—-—- ). Le temps adimensionné t*
est défini par t* = tUs/C.

4.1.5 Influence des conditions aux limites en champ lointain

Afin d’étre stirs que les conditions limites en champ lointain n’ont aucune influence sur la solution
numérique, nous avons réalisé une simulation dans un maillage similaire a la grille 2 mais qui s’étend
jusqu’a 100 cordes dans la partie en C et 100 cordes horizontalement dans la partie en H du maillage.
Les conditions limites sont donc environ trois fois plus éloignées que dans la grille 2. Le maillage
comporte maintenant 1865 x 491 points. En tracant les coefficients de portance et de trainée sur les
figures 4.5, on remarque que les solutions dans les maillages & 35C ou a 100C sont identiques. La
visualisation des champs acoustiques sur la figure 4.6 confirme ce résultat. Il n’est donc pas nécessaire
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d’employer un maillage étendu jusqu’a 100C.
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F1G. 4.5 — a = 10°. A gauche : évolution temporelle du coefficient de portance. A droite : évolution temporelle

du coefficient de trainée. Grille 2 & 35C (——) et 4 100C (— — —).
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F1G. 4.6 — a = 10°. Comparaison des champs acoustiques obtenus dans la grille 2 & 35 C (& gauche) et a
100 C (a droite). Niveaux entre £100 Pa.



122CHAPITRE 4. BRUIT DE BORD DE FUITE D’UN PROFIL A BAS NOMBRE DE REYNOLDS

4.1.6 Effets du filtrage sur la solution numeérique

Dans notre cas, le filtrage est appelé toutes les six itérations car il faut tenir compte du faible nombre
de CFL du schéma d’avancement temporel explicite d’Adams-Bashforth. Le coefficient de filtrage oy
est fixé a 0.4. Nous avons vérifié que la solution numérique n’est pas affectée si I’on filtre toutes les deux
itérations avec un coefficient de 0.2. Il faut maintenir un certain niveau de filtrage. Dans notre code,
les filtres sont appliqués aux fluctuations des variables conservatives U’ = U—U = (p, pu, pv, pE)T —
(p, pu, pu, pE)*. Or les filtres développés dans la section 3.2.5 sont calculés pour des maillages carté-
siens réguliers. Pour les maillages curvilignes, I'idéal serait d’appliquer le filtrage dans le domaine de
calcul qui est cartésien régulier. Cependant, les quantités filtrées ne correspondent plus a U’, qui n’est
pas directement accessible dans le maillage de calcul. Dans le maillage de calcul, on pourrait filtrer les

flux curvilignes définis par F = <%} (&x(Fe —F,) +£,(Ge — Gy)) , %] (Ne(Fe —F,) +1y(Ge — Gl,))>.

Numériquement, filtrer F n’a pas le méme effet que filtrer U’ [16]. Bogey et Bailly [16] montrent dans
leur travail que dans le cas d’équations linéaires, filtrer les variables peut conduire & ’ajout d’une
dissipation et que filtrer les flux peut augmenter 'erreur de dispersion entre les solutions analytique
et numérique. Ces effets néfastes peuvent étre minimisés en utilisant des filtres d’ordre élevé, ordre
qui doit au moins étre égal a celui du schéma de discrétisation spatiale. C’est pourquoi nous avons
décidé de filtrer U’ dans 'espace physique curviligne. Lors de la réalisation des cas tests curvilignes
(3.3.1, 3.3.2 et 3.3.3), nous avons réduit U'influence du filtrage sur une molécule déformée en limitant
le taux d’étirement des mailles & 3%, et en générant le maillage de fagon a ce que la courbure des
lignes de maillage soit faible.

Point d’application Filtre centré Filtre décentré

j=1 Pas de filtre ~ Pas de filtre
j=2 FD3 FDI15
j=3 FD5 FD24
j=4 FD7 FD37
j=5 FD7 FD46

TAB. 4.4 — Choix des filtres en proche paroi.

En théorie, la solution numérique devrait étre indépendante de 'opération de filtrage. Dans la pratique
ce n'est pas le cas, surtout pour les filtres de proche paroi. Les 5 points prées de la paroi doivent
étre traités différemment car nous utilisons des filtres centrés sur 11 points : soit on conserve des
filtres centrés dont on réduit I'ordre, soit on utilise des filtres décentrés. Le tableau 4.4 explicite les
différents filtres utilisés dans le cas dégradé centré et dans le cas décentré. Dans ce tableau, FD3
dénote un filtre centré sur 3 points, tandis que FD15 dénote un filtre décentré avec un stencil de
7 points (1 point & gauche et 5 points a droite). Nous avons remarqué lors de la réalisation de
calculs d’écoulement autour de profils que l'utilisation des filtres décentrés peut réduire la stabilité
numérique de I'algorithme numérique. En pratique, un ajustement du nombre de CFL est nécessaire.
Dans le cas a = 10°, nous avons mis en oeuvre les filtres centrés ou décentrés pour le traitement
des 5 points prés de la paroi. Pour chacun des maillages, nous avons tracé 1’évolution temporelle du
coefficient de portance sur les figures 4.7. L’utilisation des filtres décentrés améliore sensiblement la
qualité de la solution numérique. On voit clairement que 1'utilisation des filtres décentrés permet de
faire remonter les pics bas du coefficient de portance. L’amplitude de la fluctuation du coefficient de
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portance est diminuée et sa valeur moyenne est augmentée. On remarque aussi que l’écart entre les
solutions avec les filtres centrés ou décentrés augmente lorsque que le maillage devient plus grossier
a la paroi. Cependant, afin de conserver une stabilité suffisante, nous sommes amenés a filtrer les
variables conservatives avec les filtres centrés durant le transitoire numérique du début du calcul.

- |} - -
ol v 1 VoM ol v e ol vy 1
270 275 280 285 290 270 275 280 285 290 270 275 280 285 290
t t t

F1G. 4.7 — a = 10°. Effets des filtres pres de la paroi sur le coefficient de portance. Filtres centrés
(- — —), filtres décentrés (— ) et H&I [80] (- — —= — — =), . De gauche a droite : grille 3, grille 2
et grille 1.

4.1.7 Effet de angle d’attaque sur ’aérodynamique et le champ acous-
tique

4.1.7.1 Ecoulement et champ acoustique

Le tableau 4.5 donne les valeurs moyennes du coefficient de portance et de trainée, la période tem-
porelle et le nombre de Strouhal pour les différents angles d’attaque (tous les degrés entre 5 et 10°).
Ces valeurs sont comparées a celles obtenues par H&I [80].

o [ Cp T* St
5°  Present 0.173 0.074 2.758 1.813
H&I [80] 0.211 0.066 2.76  1.81
6° Present 0.226 0.082 3.075 1.626
H&I [80] 0.264 0.075 3.09 1.62
7°  Present 0.329 0.103 3.188 1.568
H&I [80] 0.374 0.094 3.24  1.54
8  Present 0.437 0.126 3.341 1.496
H&I [80] 0.385 0.109 4.65  1.08
9°  Present 0.519 0.146 4.82 1.037
H&I [80] 0.568 0.142 4.86  1.03
10°  Present 0.908 0.192 7.568 0.661
H&I [80] 0.937 0.183 7.61  0.66

TAB. 4.5 — Portance moyenne, trainée moyenne, période et nombre de Strouhal & Re. = 5 000, M = 0.2.
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Dans tous les cas, sauf pour a = 8°, 'amplitude du coefficient de portance et de trainée correspond
parfaitement a celle de H&I comme on peut le voir sur la figure 4.8 pour le cas o« = 10°. Cependant
nos valeurs de portance moyenne et de trainée moyenne ne sont pas identiques a celles trouvées par
H&I, et plus particuliérement pour les faibles angles d’attaque.
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FiGg. 4.8 — o = 10°. A gauche : évolution temporelle des fluctuation du coefficient de portance

L =0C —C. A droite : évolution temporelle des fluctuation du coefficient de trainée Ch=Cp —Ch.
Présent calcul (—) et H&I [80] (— — —).

Afin d’apporter une explication sur ces différences de valeurs moyennes observées, nous avons mené
des simulations pour o = 10° avec le logiciel commercial Fluent. Deux maillages non similaires aux
grilles 1, 2 et 3 ont été utilisés : un maillage grossier et un maillage fin. Le schéma numérique est
un Roe-MUSCL avec une reconstruction d’ordre 3 en théorie et 2 en pratique. Sur la figure 4.9,
nous avons retracé I’évolution temporelle des coefficients de portance et de trainée dans les grilles
1 et 3 ainsi que la solution de H&I. Sur la figure 4.10, nous avons représenté les mémes coefficients
mais pour les maillages fin et grossier de Fluent. Avec Fluent, la valeur moyenne du coefficient de
portance semble plus proche de celle de H&I. Cependant, Fluent ne capte pas correctement les non
linéarités ainsi que le bas des courbes. Sur la trainée, Fluent ne converge pas vers la valeur de H&I.
Les solutions de la grille 1, du maillage fin de Fluent et de H&I sont tracées sur la figure 4.11. A
partir de ces courbes, il n’est pas possible de déterminer si la solution obtenue par Fluent est plus
proche de celle de H&I que la notre. En effet, la valeur moyenne du coefficient de portance obtenue
par Fluent est meilleure mais les effets non linéaires sont mal reproduits. Il ne faut pas oublier que
nous avons une parfaite superposition des fluctuations de portance entre la grille 2 et H&I (cf. figure
4.8). Le coefficient de trainée se superpose presque entre la grille 1 et le maillage fin Fluent et sa
valeur moyenne différe de celle de H&I.
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F1G. 4.11 — a = 10°. Evolution temporelle du coefficient de portance (a gauche) et de trainée (a droite).
Grille 1 (— ), maillage fin Fluent (— — —o— — —) et H&I (O).

La convergence de la valeur moyenne du coefficient de portance et de trainée n’est pas chose aisée.
On peut par exemple citer les travaux de Costes et al. [36] qui ont mené des simulations 2D sur un
profil NACA0015 & Reynolds 1.955 x 10° et Mach 0.291 afin d’étudier I'influence du raffinement des
maillages sur la détermination des coefficients aérodynamiques. De plus, deux angles d’incidence ont
été considérés : 5° et 15°. Deux codes de calcul ont été utilisés, CFL3D et le code elsA de TONERA,
sur 5 maillages différents. On voit bien sur les figures 4.12 et 4.13 que pour converger vers la bonne
valeur de la portance moyenne, le nombre de points nécessaires est de plus de 7 millions en 2D. Il est
donc tres difficile d’obtenir une solution convergée. Les tableaux 4.6 et 4.7 donne la valeur moyenne
des efforts aérodynamiques dans le maillage le plus fin construit par TONERA. Le code elsA estime
la portance moyenne avec une erreur de 1.3% pour une incidence de 5° alors que le code CFL3D fait
une erreur de 4%. Pour une incidence de 15°, les moins bons résultats peuvent s’expliquer par le fait
que le profil décroche vers 12.5° et qu’il est tres difficile de prédire numériquement le décrochage d’'un
profil.

. Cp . Cp
Expérience 0.5342 0.0086 Expérience 1.1487 0.0985
elsA 0.5268 0.0051 elsA 1.3012  0.0309
CFL3D 0.5556  0.0049 CFL3D 1.4345 0.0300
TAB. 4.6 — Valeur moyenne des efforts aérody- TAB. 4.7 — Valeur moyenne des efforts aérody-
namiques dans le maillage le plus fin & 5° d’inci- namiques dans le maillage le plus fin & 15° d’in-

dence. cidence.
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F1G. 4.12 — Evolution du coefficient de portance moyen en fonction du nombre de points de maillage dans
le cas 5° d’incidence. Figures reproduites d’aprés Costes et al. [36].
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F1G. 4.13 — Evolution du coefficient de portance moyen en fonction du nombre de points de maillage dans
le cas 15° d’incidence. Figures reproduites d’aprés Costes et al. [36].

Différents régimes d’écoulement sont observés en fonction de I'angle d’incidence du profil. On re-
marque que la taille des structures convectées est modifiée. L’amplitude et la longueur d’onde du
champ acoustique associées a chaque angle sont aussi modifiées. Le bruit est généré par la diffraction
des perturbations de pression locale induites par la convection des structures tourbillonnaires au ni-
veau du bord de fuite. Pour de faibles angles d’attaque (0° < o < 5°), I’écoulement autour du profil
reste attaché et quasiment symétrique. Il ressemble & une allée tourbillonnaire de type von Karman
(figure 4.14(a)). Le champ acoustique associé a cet écoulement est montré sur la figure 4.15(a) et
est de nature dipolaire. De plus, ’écoulement et le champ acoustique sont caractérisés par une fré-
quence pure qui correspond au nombre de Strouhal associé & 'allée tourbillonnaire. Pour o > 5°,
I’écoulement devient asymétrique, la couche limite se détache et le point de séparation de la couche
limite se rapproche du bord d’attaque a mesure que o augmente (figures 4.14(b)(c)(d)). Pour @ > 8°,
un décollement massif apparait au niveau du bord d’attaque. Ce détachement s’accompagne d’un
enroulement de la couche cisaillée, comme on peut le voir sur les figures 4.14(e) et (f). Les tourbillons
impactent le profil au niveau du bord de fuite, ce qui augmente les fluctuations de pression au niveau
de la paroi. Les fluctuations de pression pariétale augmentant, 'amplitude et la longueur d’onde du
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champ acoustique augmentent eux aussi. En ce qui concerne le cas a = 8°, notre solution numérique
ressemble plus au cas o = 7° de H&I qu’au cas a = 9° de H&I. Cette conclusion est confirmée par la
visualisation du champ de vorticité associé a ’écoulement 4.14(d), écoulement qui est plus similaire
a celui de la figure Fig.4.14(c) qu’a celui de la figure 4.14(e). Entre 7° < a < 9° le régime d’écoule-
ment change, il semblerait donc que cette bifurcation dans le régime d’écoulement n’ait pas lieu au
méme angle d’attaque dans notre cas. On remarquera aussi que la formation de paires de tourbillons
contrarotatifs dans le sillage du profil révéle les limites d’une approche en 2D.

Les figures 4.16 permettent de constater que le champ acoustique est correctement propagé dans
I’ensemble du domaine de calcul et la solution numérique ne présente pas de réflexions parasites au
niveau des conditions limites. La longueur d’onde du champ acoustique représente plusieurs cordes
du profil, donc la source acoustique est compacte. Le caractére dipolaire de la source acoustique est
mis en évidence sur les figures 4.15, ou 'opposition de phase des front d’onde a I'intrados et I'extrados
du profil est clairement visible.
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F1G. 4.14 — Tsocontours instantanés de la vorticité w positive (—— ) et négative (— — —). Les isocontours

sont tracés entre +8 x 10°s~1 tout les Aw = 1.6 x 10%s~ L.
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4.1.7.2 Capteurs de pression

L’évolution temporelle des fluctuations de pression en différents points du domaine de calcul est
tracée sur la figure 4.17. Les capteurs de pression sont disposés a un rayon R = 30C du profil et &
différents angles © = (90°,135°,180°,225°,270°) + a. L’origine est fixée en (X/C =Y/C = 0) et les
angles © sont mesurés dans le sens trigonométrique a partir de ’axe horizontal. Quelle que soit la
valeur de «, les niveaux acoustiques sont plus faibles en © = 180° + o qu’en © = 90° + « car le
capteur se trouve dans la zone de silence du profil. Plus 'angle d’attaque augmente, plus les niveaux
acoustiques augmentent aussi. La déformation du champ acoustique pour @ = 10° indique la présence
de non linéarités dans 1’écoulement. Le spectre du champ acoustique comporte des harmoniques
du fondamental. La fréquence du fondamental peut étre directement reliée au nombre de Strouhal
donné dans le tableau 4.5 qui correspond aux lachers de tourbillons. Les niveaux acoustiques de nos
simulations se comparent trés favorablement & ceux obtenus par H&I. La valeur supérieure de la
fréquence observée sur la figure 4.19 dans le cas a = 8° est cohérente avec 'observation précédente
d’une bifurcation entre les 2 régimes d’écoulement pour un angle d’incidence différent. La trés bonne
superposition de nos signaux de pression avec ceux de H&I confirme la qualité de notre algorithme
de calcul, ainsi que sa capacité a reproduire des configurations multi échelles avec un nombre réduit
de points.
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4.2 Conclusion

Le bruit généré par un profil NACA0012 a Reynolds 5 000 et Mach 0.2 a été calculé avec succés pour
différentes valeurs de 'angle d’attaque. En fonction de 'angle d’attaque, une allée tourbillonnaire
de type Von Kérman ou un détachement massif de la couche limite au niveau du bord d’attaque
avec des enroulements se produit. Le bruit est généré par la diffraction des perturbations de pression
locale induites par la convection des structures tourbillonnaires au niveau du bord de fuite. Le champ
acoustique est de nature dipolaire. La formation de paires de tourbillons dans le sillage du profil
pour les forts angles d’incidence révele les limites d’une approche en 2D. Ces tourbillons sont créés
lors du recollement de la couche limite sur 'extrados du profil. La réalisation de calculs directs
nous a permis de relier directement I’écoulement au champ acoustique rayonné afin d’étudier les
mécanismes de génération sonore. Ces simulations démontrent I'intérét de la méthode multi échelles
multi pas de temps. En effet, les résultats sont en bon accord avec les calculs de référence en maillages
trés raffinés de Hatakeyama et Inoué [80]. Le champ acoustique en champ lointain se superpose
parfaitement a celui de Hatakeyama et Inoué, ce qui montre la grande précision de l'algorithme
utilisé. La méthode multi échelles multi pas de temps permet de réduire le temps CPU d’un calcul
en relaxant les contraintes imposées par l'utilisation d’un maillage structuré et d’'un avancement
temporel explicite.
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Chapitre 5

Bruit de bord de fuite d’un profil & nombre
de Reynolds modéré

5.1 Introduction

L’analyse du bruit de profil pour des nombres de Reynolds modérés (5 x 10* a 2 x 10°) est tres

importante car le point de fonctionnement de nombreuses applications industrielles se situe justement

dans cette gamme de nombres de Reynolds. On peut par exemple citer les turbomachines ou les

éoliennes. De plus, les expériences ont montré que le bruit de bord de fuite, dans cette gamme de

nombres de Reynolds, comprend des modes discrets. Ce type de rayonnement est qualifié de bruit

tonal. L’angle d’attaque du profil modifie le régime d’écoulement autour du profil et on peut définir

trois grands régimes d’écoulement :

— pour les faibles angles d’attaque, I’écoulement autour du profil est quasiment symétrique et une
allée tourbillonnaire se développe dans le sillage,

— pour les angles d’attaque modérés, I’écoulement devient asymétrique,

— pour les forts angles d’attaque, un décollement de la couche limite se produit au niveau du bord
d’attaque.

Nous verrons par la suite que le champ acoustique rayonné par le profil va varier en fonction de

I’angle d’attaque. Dans le cas des éoliennes, la direction du vent peut varier rapidement au cours du

temps, ce qui va modifier le champ acoustique généré par les pales des éoliennes.

Les simulations numériques sur les profils peuvent se répartir en deux catégories : les simulations
aérodynamiques et les simulations aéroacoustiques. En ce qui concerne les simulations purement aé-
rodynamiques, on peut citer les travaux de Ghosh Choudhuri et Knight [65] en 1996, qui ont étudié
I'influence de la compressibilité, du moment piqueur du profil, et du nombre de Reynolds sur la sé-
paration de la couche limite au niveau du bord d’attaque d™un profil NACA(0012 entre Reynolds 10*
et 10° et Mach 0.2 et 0.5. Ces auteurs se sont surtout focalisés sur I’étude des zones de recirculation
qui apparaissent en diverses positions sur le profil en fonction des parameétres de I’écoulement. Ils
ont aussi noté 'apparition de chocs dans certaines configurations. Bouhadji et Braza [21, 22| ont
étudié en 2003 l'effet du nombre de Reynolds et du nombre de Mach sur les changements de régimes
de I’écoulement autour d’un profil NACA0012 sans angle d’incidence. Ils ont par exemple déterminé
qu'a Reynolds 10 000, quatre états principaux de 1’écoulement se dégagent : un état stationnaire
entre Mach 0.2 et 0.35, une instabilité de type von Karman entre 0.35 et 0.9, I'apparition d’un second
mode d’instabilité entre 0.75 et 0.8 ainsi que l'existence d’'un nombre de Mach critique entre 0.9 et

137
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0.95 & partir duquel ’écoulement redevient stationnaire. En 2006, Tam et Ju [176] ont effectué une
DNC 2D d’un profil NACA0012 a Reynolds 2 x 10°, Uy, = 29 m.s™! et o = (2,6,8)°. Ils ont mis en
oeuvre une technique multi domaines avec une extension du domaine de calcul en champ lointain par
une technique d’overset afin de propager en champ lointain le champ acoustique. Cette étude a pour
but d’étudier les mécanismes de génération de bruit tonal. En 2007, Desquesnes et al. [45] se sont
eux aussi intéressés aux mécanismes de génération du bruit tonal. Ils ont choisi deux configurations
pour lesquelles le bruit tonal est attendu (Reynolds 2 x 10°, Mach 0.1 et @ = 2°) ou n’est pas attendu
(Reynolds 1 x 105, Mach 0.05 et a = 5°). Sandberg et al. [150] ont réalisé une DNS 2D d’un profil
NACA0012 & Reynolds 5 x 10*, Mach 0.4 et a = (0,5, 7)° afin de comparer les résultats acoustiques
issus du calcul direct et d’'une méthode analogique de type Amiet [2]. Ils ont étendu leurs travaux en
3D [149] en 2008. La simulation est toujours une DNS avec plus de 170 x 10° de points.

Dans un premier paragraphe, nous nous intéresserons a un profil NACA0012 dans une configuration
d’écoulement ot un mécanisme de génération de bruit tonal peut se produire. Puis dans un second
paragraphe, nous étudierons les effets du confinement expérimental sur un profil NACA0018 & nombre
de Reynolds modéré.

5.2 Bruit tonal d’un profil NACAO0012 en 2D

Dans certaines configurations d’écoulement, un phénoméne de bruit tonal peut survenir. Le phé-
nomeéne de bruit tonal correspond au rayonnement de fréquences acoustiques discrétes. Depuis les
années 70, de nombreuses campagnes de mesures expérimentales ont été menées afin d’étudier les mé-
canismes physiques de génération de bruit tonal. A partir de ces expériences, deux types de spectres
acoustiques sont observés en fonction du nombre de Reynolds. Dans le premier type, le spectre com-
prend une composante large bande avec des pics de fréquences principaux ainsi que des fréquences
discrétes régulierement espacées en fréquence. Dans le second type, seule la composante large bande
est présente. Le premier type est typique du bruit tonal. De nombreuses études associent la présence
de bruit tonal a l'existence d’une zone de recirculation a l'intrados au niveau du bord de fuite du
profil. Si 'on remonte au début des années 70, de nombreuses expériences [32, 162, 81| ont mon-
tré l'existence de fréquences discrétes issues d’un profil isolé ou d’un rotor d’hélicoptére dans des
configurations d’écoulement données.

Paterson et al. [142] ont réalisé en 1972 des mesures sur des profils NACA0012 et NACA0018 et mis
en évidence la présence de fréquences discrétes. Ils ont établi une loi d’évolution de la valeur de la
fréquence principale f = 0.011U%/2/(cv)'/? ou ¢ est la corde du profil, U la vitesse amont et v la
viscosité. En réalité, la fréquence suit une loi en escalier (voir figure 5.1) : localement la fréquence
suit une loi en puissance 0.8 puis on a un saut de fréquence. Selon Paterson et al. [142], le phénoméne
de bruit tonal est da a la présence d’une couche limite laminaire sur 'intrados du profil.

Un peu plus tard, en 1974, Tam [171] a émis ’hypothése d’un mécanisme de rétroaction acoustique
entre le champ acoustique et les structures au niveau du bord de fuite pour expliquer la courbe en
escalier.
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F1G. 5.1 — Evolution de la valeur de la fréquence principale en fonction de la vitesse amont. Courbe obtenue
par Paterson et al. [142].

Afin de clarifier les différentes théories, Arbey et Bataille [4] ont mené de nouvelles expériences en 1983
sur des profils NACA0012.8, NACA0012.16 et NACA*001.16 sans incidence. Le mode discret résulte
en fait de la superposition d’une contribution large bande centrée sur une fréquence principale et un
jeu de modes discrets réguliérement espacés en fréquence. La fréquence principale est associée a un
nombre de Strouhal basé sur I'épaisseur de la couche limite au niveau du bord de fuite. La composante
large bande provient de la diffraction par le bord de fuite des fluctuations hydrodynamiques de la
couche limite. Ces fluctuations sont identifiées comme étant des instabilités de Tollmien-Schlichting
(T-S). Cette hypothése avait déja été formulée par Fink [56] en 1975. Le jeu de modes discrets serait
quant & lui di a une rétroaction acoustique. Les spectres du bruit rayonné par un profil NACA0012.16
pour différentes valeurs du nombre de Reynolds sont montrés sur la figure 5.2.
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F1G. 5.2 — Spectres du bruit rayonné par un profil NACA0012.16 pour différentes valeurs du nombre de
Reynolds. Figures reproduites a partir de la thése de Arbey [3].

Dans leur étude, Lowson et al. [120] ont défini en 1994 une courbe frontiére en nombre de Reynolds /
angle d’attaque qui délimite le domaine dans lequel le bruit tonal est attendu. La courbe est tracée sur
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la figure 5.3. Ils ont aussi remarqué que des instabilités de type Tollmien-Schlichting sont présentes
dans les couches limites alors qu’il n’y a pas de bruit tonal. La présence d’instabilités de type TS
n’est donc pas une condition suffisante pour qu’un phénoméne de bruit tonal se produise. Selon
ces auteurs, 'apparition de modes discrets est corrélée a la présence d’une bulle de recirculation a
I'intrados. L’intensité de la fréquence principale dépendrait de la taille de cette bulle de recirculation.
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F1G. 5.3 — Courbe proposée par Lowson et al. [120] qui délimite les configuration pour lesquelles le bruit
tonal est ou n’est pas attendu. Résultats de Desquesnes et al. [45] : bruit tonal O, pas de bruit tonal H.
Paterson et al. [142] : bruit tonal A, pas de bruit tonal A. Arbey et al. [4] : pas de bruit tonal ¥. Lowson et
al. [120] : bruit tonal ¢, pas de bruit tonal 4. Lowson et al. [121] : bruit tonal o, pas de bruit tonal e.

Plus proche de nous, en 1999, Nash et al. [140] ont effectué des mesures laser (Laser Doppler Anemo-
metry) sur un profil NACAO0012 afin d’étudier I'existence de cette bulle de recirculation. Ils concluent
que la présence d’une zone d’écoulement inverse a l'intrados ne s’accompagne pas toujours de bruit
tonal. De plus lorsque le phénoméne de bruit tonal est présent il ne détecte qu'un seul mode discret.
Le bruit tonal est caractérisé par une allée tourbillonnaire trés réguliére dans le sillage du profil.
Au cours de la méme année, McAlpine et al. [132] ont montré a partir d'une analyse de stabilité
linéaire que la valeur de la fréquence principale du bruit tonal est trés proche de la fréquence la plus
amplifiée sur 'intrados. Les auteurs suggérent aussi que l’allée tourbillonnaire & I'intrados due au
bulbe laminaire se comporte comme une allée tourbillonnaire derriére un cylindre.

En 2006, Tam et Ju [176] ont effectué une DNC d’un profil NACA0012 & Reynolds 2 x 10°, U,, = 29
m.s~! et a = (2,6,8)° pour étudier les mécanismes de génération de bruit tonal. Leur analyse
montre que pour de faibles angles d’attaque, le mode discret est créé par une instabilité de Kelvin-
Helmholtz dans le sillage. Pour les forts angles d’attaque, I’écoulement est dominé par des lachers
tourbillonnaires, et lorsqu’une paire de tourbillons est lachée, ’ensemble du sillage, y compris a
Iintrados, s’adapte pour s’accommoder de la présence de cette nouvelle paire. Cet accommodement
est responsable de la génération d’ondes acoustiques.

En 2007, Desquesnes et al. [45] ont mené une étude numeérique sur le bruit tonal. Deux configurations
ont été choisies, I'une avec présence de bruit tonal et 'autre sans. Les paramétres de ces deux confi-
gurations sont rappelés dans le tableau 5.1. Les simulations ont été menées en 2D car les mécanismes
de génération du bruit tonal sont essentiellement 2D. En effet, les fluctuations hydrodynamiques a
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I'intrados sont cohérentes sur une grande distance dans la direction transverse du profil, comme 'ont
montré Paterson et al. [142].

Nombre de Reynolds Angle d’attaque Mach Bruit tonal
Cas 1 2 x 10° 2° 0.1 oui
Cas 2 1x10° o° 0.05 non

TAB. 5.1 — Paramétres des écoulements étudiés par Desquesnes et al. [45].

Dans le cas 1, Desquesnes et al. ont réussi a reproduire la composante large bande du spectre acous-
tique avec la présence d’une fréquence principale ainsi que d’une série de fréquences discrétes. Leur
spectre est similaire & celui observé par Arbey et Bataille [4]. Dans le deuxiéme cas, le spectre acous-
tique ne comporte q'une composante large bande. Leurs résultats sont en accord avec la courbe de
Lowson et al. [120]. A partir d’une analyse de stabilité linéaire, ils retrouvent numériquement le fait
que la valeur de la fréquence principale du bruit tonal est trés proche de la fréquence la plus amplifiée
au sein de la couche limite qui se développe a I'intrados. Afin d’expliquer la présence de modes dis-
crets réguliérement espacés en fréquence, ils proposent une interprétation différente de celle de Arbey
et Bataille [4]. Selon eux, I’équidistance entre les modes discrets est due & une modulation de ampli-
tude de la fréquence principale. La période de cette modulation est égale a 1’écart de fréquence entre
les fréquences secondaires. La visualisation de I’écoulement permet de conclure que cette modulation
serait due a l'existence d’un cycle périodique de phase /anti-phase entre les instabilités se dévelop-
pant sur chacune des faces du profil. On peut donc parler ici d’une double boucle de rétroaction.
L’ensembles des mécanismes de génération de bruit tonal est récapitulé sur la figure 5.4.

O dipelar acoustic source

((( acoustic wave

laminar separation
bubble
Secondary feedback loop ~/\; TS wave

" interaction area
of hydrodynamic fluctuations

e e % //f/o

Main feedback loop

F1G. 5.4 — Mécanismes de génération du bruit tonal, d’aprés Desquesnes et al. [45].

A travers I’ensemble de ses travaux, on voit bien que les mécanismes de génération du bruit tonal ne
sont pas encore clairement identifiés. De plus, peu d’auteurs se sont intéressés a l'extrados du profil.
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5.2.1 Configuration étudiée

Nous avons choisi la configuration du cas 1 de Desquesnes et al. [45] comme cas de référence. A partir
de cette référence, nous avons décidé de faire varier 'angle d’incidence du profil afin d’étudier son
influence sur les mécanismes de génération du bruit tonal. Le profil considéré est un profil NACA0012
a Reynolds 2 x 10°, Mach 0.1 et un angle d’incidence variant entre 0° et 8°.

5.2.2 Maillage et méthodes numériques

Le maillage utilisé est un maillage en CH. L’ensemble de domaine du calcul est représenté sur la
figure 5.5.

YIC

P e

=
Xic

F1G. 5.5 — Visualisation du maillage de calcul.

Le profil est mis en incidence en imposant que I’écoulement incident soit paralléle au vecteur (cos «, sin av)
au temps initial. La taille de premiére maille est fixée & 3.8 x 107%C sur I’ensemble du profil. Cette
valeur est identique a celle utilisée par Desquesnes et al. [45] aprés avoir réalisé une convergence en
maillage. Au niveau du bord de fuite, la taille de maille en x vaut 6.6 x 107*C. Les paramétres du
maillage de calcul sont donnés dans le tableau 5.2.

Ng X Ny Nombre de points Ain At(s)
1401 x 171 2.4 x 10° 3.8x107'C 7.6 x 1078

TAB. 5.2 — Paramétres du maillage.

Les équations 2D de Navier-Stokes sont résolues sous forme conservative. La méthode multi échelles
multi pas de temps développée dans le chapitre 3 n’est pas utilisée car nous n’avons pas besoin
de propager en champ lointain le champ acoustique rayonné et les simulations avec 2.4 x 10° points
restent accessibles sur une simple station de travail. Par conséquent, le schéma d’avancement temporel
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n’est pas un schéma d’Adams-Bashforth mais le schéma de Runge Kutta de Bogey et Bailly [18] &4 6
sous étapes optimisé. Le filtrage explicite est appelé toutes les itérations temporelles et nous utilisons
le filtre optimisé sur 11 points avec un coefficient de filtrage o4 de 0.4. La taille de la molécule des
filtres se réduit au fur et & mesure que 1’on se rapproche de la paroi. La condition de paroi développée
dans le paragraphe 1.5.1.2 est utilisée.

5.2.3 Etude du bruit tonal

Afin d’étudier la présence de bruit tonal, nous avons placé des capteurs de pression en R = 2C et
© = (90°,135°,180°,225°,270°) + . Le centre du cercle est (X/C,Y/C) = (1,0). Nous ne présente-
rons ici que le dépouillement du capteur en © = 135°, capteur pour lequel la fluctuation de pression
est la plus importante et le bruit tonal est le plus marqué. Nous étudierons aussi un capteur de vitesse
placé dans le sillage du profil en (X/C,Y/C) = (1.01,0) et deux capteurs de pression pariétale sur
I'extrados du profil en X/C = 0.88 et X/C' = 0.98. Le taux d’échantillonnage des différents cap-
teurs est de 100A¢. L’ensemble des PSD (Power spectrum Density) est réalisé sur 10° itérations. La
résolution fréquentielle des spectres est donc de 13.1Hz.

Afin de corréler le champ acoustique au champ aérodynamique, nous avons reporté dans le tableau
5.3 la valeur de la fréquence principale (en gras) des différents signaux ainsi que la valeur des deux
fréquences encadrant cette fréquence principale. Pour certaine valeur de «, il peut exister plusieurs
fréquences principales.

o
0° 1° 2° 3° 4° 5° 6° 7° 8°
p=p—D 2263 2881 1684 371 960 1158 908
en § = 135° 2473 2552 3105 1884 895 1184 1394 1374 434
et R =2C 2684 2973 3329 2105 1119 1421 1631
vV=0v-T 2083 2880 1681
en (X/C,Y/C)=(1.01,0) 2478 2522 3099 1890 LB 2602 LB 1476 424
3180 3333 3363 861
p=p—D 1681
en X/C = 0.88 3362
a extrados 5263
pP=p—D 1681
en X/C =0.98 3364
a extrados 5265

TAB. 5.3 — Fréquences principales en Hz des PSD des différents signaux temporels. La fréquence principale
est en gras. LB signifie que le signal est large bande.

L’étude des différents capteurs et PSD sur les figures 5.6, 5.7, 5.8, 5.9 et 5.10 ne permet pas de
dire qu’il existe une frontiére nette dans I’espace nombre de Reynolds / angle d’attaque permettant
d’affirmer que 1’on a du bruit tonal ou pas. Dans notre cas, le bruit tonal tel qu’il a été défini dans
I'introduction de ce paragraphe (une fréquence principale, des fréquences discrétes réguliérement
espacées en fréquence et une composante large bande), est clairement identifié pour o = 3° sur la
figure 5.7. La fréquence principale vaut 1884Hz et les pics secondaires sont espacés de 200Hz. On
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distingue nettement les deux premieres harmoniques de la fréquence principale. En s’appuyant sur
les travaux de Desquesnes et al. [45], I'écart entre les fréquences secondaires (200Hz) devrait étre
égal a la fréquence de modulation de I'amplitude de la fréquence principale. Cette modulation est
clairement visible sur I’évolution temporelle des fluctuations de pression de la figure 5.7 ou tous les
0.005s (200Hz) nous avons une variation de 'amplitude du signal. Le mécanisme de génération de
bruit tonal s’apparente aussi a une double résonance. Le niveau en dB de la fréquence principale pour
a = 3° est supérieur de 10dB au niveau des autres fréquences principales pour les autres valeurs de
.
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F1G. 5.6 — En haut, évolution temporelle des fluctuations de pression p’ = p —p en 6 = 135° et R = 2C.
En bas, PSD du capteur (& gauche), détail de PSD au niveau de la fréquence principale (& droite) et PSD
en échelle linéaire.



146CHAPITRE 5. BRUIT DE BORD DE FUITE D’UN PROFIL A NOMBRE DE REYNOLDS MODERE

15

20

10—

5

-10

0.12

0.125

0.13

0.135
t(s)

0.14

0.145

0.15

90
0.142
0.142
0.1419
[as]
o
30.1419
o
0.1418
0.1418
10 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ 0.1417 :
0 5000 10000 15000 1000 2000 3000 4000 5000 6000 3104 3106 3108 3110 3112 3114
f f
30
15—
105
5
a
0
sl
| | | | | | | |
0.115 0.12 0.125 0.13 0.135 0.14 0.145 0.15
t(s)
110
14
100t
12
90t
10
80
a 8 Qg
- d 70 -
? 7] 3
a o o6
60
50 4
40t 2
-20 ‘ : 30 0 .
0 5000 10000 15000 0 0 5000 10000

f

1000 2000 3000 4000 5000 6000
f

15000

F1G. 5.7 — En haut, évolution temporelle des fluctuations de pression p’ = p —p en 6 = 135° et R = 2C.
En bas, PSD du capteur (& gauche), détail de PSD au niveau de la fréquence principale (& droite) et PSD
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F1G. 5.8 — En haut, évolution temporelle des fluctuations de pression p’ = p —p en 6 = 135° et R = 2C.
En bas, PSD du capteur (& gauche), détail de PSD au niveau de la fréquence principale (& droite) et PSD
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F1G. 5.9 — En haut, évolution temporelle des fluctuations de pression p’ = p —p en 6 = 135° et R = 2C.
En bas, PSD du capteur (& gauche), détail de PSD au niveau de la fréquence principale (& droite) et PSD
en échelle linéaire.
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F1G. 5.10 — En haut, évolution temporelle des fluctuations de pression p’ = p —p en 0 = 135° et R = 2C.
En bas, PSD du capteur (a gauche), détail de PSD au niveau de la fréquence principale (& droite) et PSD
en échelle linéaire.



150 CHAPITRE 5. BRUIT DE BORD DE FUITE D’UN PROFIL A NOMBRE DE REYNOLDS MODERE

L’étude des fluctuations de pression est complétée par 'analyse sur la figure 5.11 d'un capteur de
vitesse v' dans le sillage du profil en (X/C,Y/C) = (1.01,0). On retrouve sur le signal de vitesse v’ la
modulation basse fréquence. Le spectre associé a ce signal, posséde le méme contenu spectral que le
spectre associé au capteur de pression. L’acoustique est donc directement reliée au sillage du profil.
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FI1G. 5.11 — a = 3°. En haut, évolution temporelle des fluctuations de vitesse v/ = v —v en (X/C,Y/C) =
(1.01,0). En bas, PSD du capteur (& gauche), détail de PSD au niveau de la fréquence principale (a droite)
et PSD en échelle linéaire.

Les fluctuations de pression pariétale donnent aussi des informations sur 1’écoulement. L’évolution
temporelle de deux capteurs de pression pariétale a ’extrados du profil est tracée sur la figure 5.12.
En X/C = 0.98, le signal temporel a la méme allure que le capteur de pression en champ lointain. On
retrouve la modulation de fréquence ainsi que la présence dans le spectre d’une fréquence principale, de
ses harmoniques, et des fréquences secondaires. La fréquence principale vaut 1681Hz et ne correspond
donc pas a la fréquence principale du spectre de pression en champ lointain. Cette fréquence (1681Hz)
est trés proche de I'une des fréquences secondaires (1684Hz) du champ acoustique.

Le bruit tonal est moins marqué pour @ = 4° et @ = 5° mais une fréquence principale se dégage
tout de méme des spectres. Pour @ = 6°, ’évolution temporelle des fluctuations de pression tracée
sur la figure 5.9 montre une modulation spatiale de fréquence 235Hz. Cette fréquence correspond a
I’écart de fréquence entre les modes secondaires et la fréquence principale. Malgré cela, le spectre de
pression n’est pas aussi représentatif d’'un mécanisme de bruit tonal que pour a = 3°. Pour @ = 7° et
a = 8°, les spectres de pression ont une composante large bande dominante ce qui laisse a penser que
le régime d’écoulement autour du profil a changé et n’est pas le méme que pour les angles inférieurs.

Pour tous les angles d’incidence, la fréquence principale du spectre de pression acoustique est identique
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F1G. 5.12 — Fluctuation de pression pariétale pour a = 3° & I'extrados.
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a celle du spectre du capteur de vitesse v’ dans le sillage du profil en (X/C,Y/C) = (1.01,0). La
valeur de ces fréquences est donnée dans le tableau 5.3. Le champ acoustique rayonné par le profil
peut donc étre relié directement au sillage du profil.

5.2.4 Champs instantanés

La figure 5.13 permet de visualiser les isocontours du champ de pression totale instantané autour du
profil NACA0012. Comme dans le cas du profil NACA0012 a faible nombre de Reynolds (cf. chapitre
4), au fur et a mesure que l'angle d’incidence v augmente, la couche limite a I'extrados du profil se
sépare et s’accompagne d’enroulements tourbillonnaires.

0° 1° 2°

YIC
Y/IC

05 0 05 1 15 -0.5 0 05 1 15 s 0 0.5 1 15

FIG. 5.13 — Isocontours instantanés de pression entre 99 x 103 et 102 x 103Pa par pas de 103Pa.
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Ce résultat est confirmé par 1’étude du champ de vorticité sur les figures 5.14 et 5.15 pour 2 instants
différents au cours de la simulation. Pour les faibles angles d’incidence (0° < av < 4°), 'écoulement
ressemble a une allée tourbillonnaire dans le sillage du profil. Pour a = 5° et @ = 6°, on voit apparaitre
sur l'extrados du profil des enroulements tourbillonnaires. Pour @ > 7°, un décollement massif se
produit au niveau du bord d’attaque et s’accompagne d’un lacher de tourbillons. Ce changement de
régime d’écoulement est en accord avec nos résultats issus de 'analyse des spectres de pression en
champ lointain.
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F1G. 5.14 — Isocontours instantanés de la vorticité w positive (—— ) et négative (— — —). Les isocontours
sont tracés entre £10%s™! tout les Aw = 103571,

F1G. 5.15 — Isocontours instantanés de la vorticité w positive (—— ) et négative (— — —). Les isocontours
sont tracés entre £10%s™! tout les Aw = 103571,

L’augmentation de « s’accompagne d’un accroissement de la longueur d’onde du champ acoustique
rayonné par le profil. Le champ de pression acoustique est représenté sur la figure 5.16. Il est de
nature dipolaire pour 0° < a < 8°. Pour o > 6°, le domaine de calcul est trop petit pour inclure
plusieurs longueurs d’onde acoustique. La visualisation du champ acoustique rayonné par le profil
confirme que pour a = 3°, celui-ci ne semble contenir qu’une seule fréquence spatiale prépondérante.
Pour a > 7°, le lacher au niveau du bord d’attaque de structures de grandes dimensions va induire
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une forte augmentation de la longueur d’onde du champ acoustique car le bruit rayonné est da a leur
impact sur le profil avant qu’elles n’atteignent le bord de fuite et a la diffraction de ces structures
par le bord de fuite.

00 20

F1G. 5.16 — Fluctuations de pression p’ = p — p entre +20Pa pour 0° et £10Pa pour les autres angles.

La mise en incidence du profil induit un sillage dont la direction de convection n’est pas paralléle a
I’axe = de la figure 5.5. En effet, quel que soit I'angle d’incidence o du profil, nous utilisons toujours
le méme maillage et cette mise en incidence est effectuée en imposant que 1’écoulement incident
soit paralléle au vecteur (cos«,sin«) au temps initial. Ainsi, il se peut que des structures ne soient
plus supportées par le maillage avant qu’elles n’atteignent la zone éponge, et cela malgré un réglage
de la taille de cette zone éponge pour chacun des angles d’incidence. Par conséquent, les champs
acoustiques sur la figure 5.16 présentent de petites réflexions parasites en sortie de domaine. Ces
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réflexions parasites ne polluent pas le champ acoustique rayonné par le profil car leur amplitude est
trés faible devant celle du champ acoustique.

5.2.5 Champs moyens

Selon Lowson et al. [120], Papparition de mode discrets dans le spectre est corrélée a la présence
d’une bulle de recirculation a l'intrados. La zone de recirculation n’est présente que dans le cas
a = 2° comme le montre la figure 5.17. Pour a = 3°, ’écoulement moyen ne comporte aucune zone
avec un écoulement inverse.

F1G. 5.17 — Visualisation de la zone de recirculation au niveau de l'intrados. En haut, o = 2° et en bas,
a=3°.

5.2.6 Conclusion

La courbe de Lowson et al. [120] délimitant les conditions d’écoulement pour lesquelles un mécanisme
de génération de bruit tonal est attendu ne constitue par une frontiére nette. Nous avons vu que pour
un nombre de Reynolds donné, la variation de I’angle d’incidence du profil influait sur la génération
de bruit tonal. Pour certains angles d’incidence, le bruit tonal est moins marqué mais est toujours
présent. Il est vrai que dans certaines configurations ce mécanisme génére un contenu spectral trés
particulier. La résonance la plus nette apparait dans la configuration a = 3° pour laquelle aucune
bulle de recirculation n’est décelable a I'intrados prés du bord de fuite. Ceci montre que la présence
d’une bulle laminaire n’est pas non plus une condition nécessaire pour l'apparition du bruit tonal.

La formation de paires de tourbillons dans le sillage du profil et la présence d’enroulements sur
I’extrados pour les forts angles d’incidence révélent les limites d’une approche en 2D. La réalisation
de simulations en 3D doit considérablement modifier la présence de ces mécanismes de génération de
bruit tonal. En effet, selon Desquesnes et al. [45] les fréquences secondaires seraient dues a ’existence
d’un cycle périodique de phase /anti-phase entre les instabilités se développant sur chacune des
faces du profil. Avec le passage en 3D, ces structures peuvent ne plus étre aussi cohérentes et les
fréquences secondaires pourraient totalement disparaitre. La diffraction des structures turbulentes
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par le bord de fuite donnera toujours au spectre une composante large bande, et la présence d’une
allée tourbillonnaire dans le sillage pourra donner un mode discret. Les principales limitations d'un
passage en 3D sont : un cotit de calcul bien supérieur et la gestion de la transition des couches limites
vers la turbulence.

5.3 Effets du confinement expérimental

L’un des aspects primordiaux des expériences en soufflerie est que la soufflerie ainsi que le montage
expérimental ne doivent pas avoir d’influence sur I’écoulement se développant autour du profil. Le
National Advisory Committee for Aeronautics (NACA) s’est intéressé dés les années 1940 au profil de
type NACA afin de caractériser les couches limites, les sillages et d’étudier les phénoménes de tran-
sition. Silverstein et Becker [159] ont étudié en 1939 'effet de la portance, du nombre de Reynolds et
de I’épaisseur du profil sur la transition des couches limites sur des profils NACA0009, NACA0012 et
NACAO0018. L’étude de la position de la transition est fondamentale dans I’estimation du coefficient
de portance. En effet, le coefficient de frottement pariétal est bien plus important dans le cas d’une
couche limite turbulente que dans le cas d’une couche limite laminaire. En 1940, Von Doenhoff [46]
a mené une campagne expérimentale sur un profil NACA0012 sans incidence & des nombres de Rey-
nolds basés sur la corde de 2.657 x 10%, 3.780 x 10°, 5.350 x 10° et 7.560 x 10° afin de comparer ses
résultats avec ceux de Silverstein et Becker [159]. Il avait aussi pour but de montrer que les condi-
tions expérimentales (taille de la veine expérimentale et taux de turbulence) peuvent sensiblement
modifier les résultats obtenus. La comparaison de ces résultats avec des campagnes antérieures lui a
aussi permis de caractériser les taux de turbulence relatifs des différents moyens expérimentaux mis
en oeuvre. La méme année, Becker [8] a mené une campagne d’essai similaire a celle de Von Doenhoff
[46], afin d’estimer 'influence du dispositif expérimental mis en oeuvre. Deux profils, un NACA0012
et un NACA23013 ont été étudiés dans une soufllerie dont la veine fait 8 pieds pour des nombres de
Reynolds compris entre 1.6 x 10° et 16.8 x 10°. On peut aussi citer les travaux non terminés de Jansen
[94] qui a vérifié que les parois de la veine expérimentale ont dans sa configuration (profil NACA4412
a Reynolds 1.64 x 10%, Mach 0.2 et o = 12°) peu d’influence sur I’écoulement qui se développe autour
du profil. Cependant, il remarque que dans les travaux expérimentaux de Coles et Wadcock [34],
la portance maximale est obtenue pour o = 13.7°, alors que dans les travaux de Wadcock [187] «
vaut 12°. Les expériences de Coles et Wadcock [34] souffrent donc certainement d’un phénomeéne de
déviation du jet de la soufflerie du Caltech. Encore plus prés de nous, d’autres auteurs se sont aussi
spécifiquement intéressés a l'influence de la soufflerie sur les résultats expérimentaux. Par exemple,
Moreau et al. [137, 136] ont étudié 'influence de leur montage expérimental afin de réaliser des com-
paraisons avec des simulations RANS en champ libre. Ils ont clairement mis en évidence dans leurs
travaux des différences sur les champs aérodynamique et acoustique, différences expliquées par la
présence d’effets d’interférence dans le jet de la soufflerie. Le profil a été étudié & Reynolds 1.2 x 10°
dans une soufflerie anéchoique a jet libre. On voit bien au travers de I’ensemble de ces travaux, que les
moyens expérimentaux peuvent avoir une influence non négligeable sur I’estimation des performances
d’un profil.

Nous nous proposons dans ce paragraphe d’étudier numériquement I'influence du confinement expéri-
mental, créé par les parois des souffleries, sur les champs aérodynamique et acoustique. La principale
question que 'on peut se poser est la suivante : les résultats expérimentaux obtenus dans des souf-
fleries & veine fermée peuvent ils étre utilisés pour valider des simulations numériques réalisées en
champ libre? Généralement en CFD, les conditions limites sont imposées trés loin du profil, afin
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que celles-ci n’aient aucune influence sur les résultats numériques. En DNC, le principal objectif est
d’obtenir directement le champ acoustique généré par ’écoulement autour du profil et de le propager
dans I’ensemble du domaine de calcul. La résolution spatiale du maillage doit étre suffisante en champ
lointain pour supporter le champ acoustique. Dans notre cas, grace a l'utilisation de schémas aux
différences finies optimisés dans I'espace des nombres d’onde, environ cing points par longueur d’onde
sont suffisants pour supporter un signal. Le fait de devoir conserver le champ acoustique en champ
lointain, tout en conservant un nombre raisonnable de points dans I’ensemble du domaine de calcul,
ne permet pas d’étendre le domaine de calcul au dela de plusieurs cordes de profil. Par conséquent,
les conditions aux limites sont plus proches du profil en CAA qu’en CFD. Afin de pallier & cette
relative proximité et d’éviter des réflexions numeériques parasites en sortie de domaine, des conditions
aux limites de non réflexion sont utilisées (cf. §1.5.2 et §1.5.3).

5.3.1 Caractéristiques du calcul

L’écoulement et le champ acoustique autour d’un profil NACA0018 & Reynolds 1.6 x 10° avec un
angle d’attaque o de 6° sont étudiés numériquement par DNC en 3D. Cette configuration est similaire
a celle étudiée expérimentalement par Nakano et al. {138, 139]. Le profil a une corde de 80 mm et
la section de la veine est de 190 mm x 190 mm. La principale difficulté d’une telle simulation vient
du fait qu’il est assez difficile de prédire avec exactitude la position des points de décollement et de
recollement des couches limites qui se développent a 'intrados et a 'extrados du profil. Afin de limiter
le nombre de points et de réduire le cott de calcul, la méthode multi échelles multi pas de temps
décrite au paragraphe 3 est mise en oeuvre. Nous avons décidé d’utiliser une configuration a 5 blocs
et de n’avoir qu'un seul doublement de maillage dans la direction normale au profil. La disposition
de ces 5 blocs est représentée sur la figure 5.18. Seul un diagramme schématique en 2D est présenté
ici. En effet le maillage 3D est obtenu a partir du maillage 2D par simple extrusion dans la direction
transverse au profil. La figure 5.19 montre chacun des maillages pour le cas confiné ou non-confiné.
Dans le cas confiné, des conditions limites de parois solides sont appliquées sur les surfaces haute et
basse du maillage entre X/C' = —2 et 3.

Amin
C

Ng X Ny X Ny Nopoints Nopoints Gain At(s)
sans avec avec en points
doublement doublement doublement
Cas confiné 0.002 861 x 171 x 41 6.036 x 10° 2.588 x 10° 2.33 2.8 x 1078
Cas non-confiné  0.002 681 x 201 x 41 5.612 x 105 2.702 x 106 2.48 3.4 x 108

TAB. 5.4 — Profil NACA0018, Rec = 1.6 x 10° et a = 6°. Paramétres du maillage global.

Le doublement de maillage est imposé a 0.15 C du profil. L’ensemble des parameétres de chaque bloc
constituant le maillage global est donné dans le tableau 5.5, tandis que les paramétres du maillage
global sont donnés dans le tableau 5.4. n¢, n, et n, sont les nombres de points dans les directions
circonférentielle, radiale et transverse respectivement. Le pas de temps de la simulation est basé sur
la plus petite maille du maillage, qui se situe au niveau du bord de fuite. L’utilisation de la méthode
multi échelles multi pas de temps permet de réduire le nombre de points d'un facteur 2.33, dans
le cas confiné, et 2.48 dans le cas non-confiné. Le gain total en temps de calcul atteint 3 grace au
doublement du pas de temps lorsqu’il y a un doublement de la taille de maille entre deux blocs
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adjacents. 2 x 109 itérations ont été effectuées pour chaque simulation (confinée et non-confinée). Les
10% premiéres itérations ont permis d’établir les couches limites turbulentes sur le profil, tandis que
les 108 itérations suivantes ont permis de calculer les grandeurs statistiques. Chaque simulation a

environ cotité 200 heures de calcul sur un supercalculateur NEC SX-8.

vic |

Block 4

Block 3

Cas confiné

Cas non-confiné

Neg X Ny X N, Ng X Ny X Ny

________ e Bloc 1 200 x 81 x 41 190 x 81 x 41
xic Bloc 2 461 x 41 x 41 381 x 41 x 41

Bloc 3 100 x 65 x 41 95 x 95 x 41

s Bloc4 231 x65x41 161 x 95 x 41

A Bloc5 100 x 65 x 41 95 x 95 x 41

TAB. 5.5 — Profil NACA0018, Rec = 1.6 x 10° et o =
6°. Taille des maillages des différents blocs constituant le
FIG. 5.18 — Profil NACA0018, Rec = 1.6 x 10° maillage global.
et a = 6°. Diagramme schématique 2D du do-
maine de calcul. Le doublement de maillage est en
réalité bien plus proche du profil, le diagramme

n’étant pas a I’échelle.
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FI1G. 5.19 — Profil NACA0018, Rec = 1.6 x 10° et a = 6°. Coupe xy du maillage 3D dans le cas confiné (&
gauche), et non-confiné (a droite). La ligne noire de séparation a 0.15C du profil représente la position du
doublement de maillage.



5.3. EFFETS DU CONFINEMENT EXPERIMENTAL 159

5.3.2 Résultats aérodynamiques

L’analyse du coefficient de pression, défini par ¢, = (P — peo) / (0.5pcUZ ), permet d’obtenir une vue
globale de I’écoulement autour du profil. Le coefficient de pression est moyenné dans la direction
transverse et tracé sur la figure 5.20(a). La différence majeure entre les deux coefficients de pression
se situe au niveau du bord d’attaque. Un écart de 0.1 est clairement visible. De plus la position des
points de décollement et recollement différe selon le cas. Les coefficients de portance et de trainée
sont eux aussi fortement modifiés. L’évolution temporelle des coefficients de portance est tracée dans
les deux cas sur la figure 5.20(b).

15,
1F
0sf
of
g-o.sf—
4
15F

-2 -054-)(;(:‘0'.6‘ —gg— 0.02 0.025 0.03 Ot.(os3)5 0.04 0.045 0.05

(a) (b)

F1G. 5.20 — Profil NACA0018, Rec = 1.6 x 10° et o = 6°. (a) : coefficients de pression sur le profil : avec
parois ( ) et sans parois (— — —). (b) : évolution temporelle du coefficient de portance : avec parois
( ) et sans parois (—— ).
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F1G. 5.21 — Profil NACA0018, Rec = 1.6 x 10° et a = 6°. PSD des coefficients de portance : cas confiné (a
gauche) et non-confiné (a droite).

Dans le cas confiné, la valeur moyenne du coefficient de portance est augmentée d’un facteur 3. Sil’on
s’intéresse maintenant au contenu fréquentiel de ces signaux, on note aussi des différences majeures.
La fréquence principale des coefficients de portance est estimée en faisant une PSD de ces signaux.



160CHAPITRE 5. BRUIT DE BORD DE FUITE D’UN PROFIL A NOMBRE DE REYNOLDS MODERE

Dans le cas confiné, la fréquence principale vaut 937Hz. Cette fréquence est clairement marquée sur
la figure 5.21. On remarquera que cette fréquence est trés proche du premier mode de veine associé
a la configuration étudiée. Sa valeur est coo/ (2 X 190 x 1073) ~ 911Hz. Dans le cas non-confiné,
I’analyse de la densité spectrale révéle deux pics principaux a 647Hz et 1558Hz. On notera aussi un
contenu fréquentiel légérement plus large bande. Quand les parois haute et basse de la soufflerie sont
présentes, un phénoméne de résonance modifie sensiblement 1’écoulement autour du profil, comme
on peut le voir sur la figure 5.22 par l'intermédiaire de la visualisation du critére Q).

FIG. 5.22 — Profil NACA0018, Rec = 1.6 x 10° et a = 6°. Visualisation des structures cohérentes a I'aide
du critére Q. Echelle de couleurs entre +10% s72. Cas confiné (a gauche) et non-confiné (& droite).

Le critére () permet d’extraire les structures cohérentes au sein d’un écoulement turbulent. Il permet
aussi de mettre en évidence le caractere 3D de tels écoulements. L’écoulement devient plus rapidement
turbulent dans le cas non-confiné que dans le cas confiné, suggérant que 'effet de blocage induit
un gradient de pression défavorable qui retarde la transition de la couche limite sur le profil. La
visualisation du champ de vorticité est aussi un autre moyen d’analyser 1’écoulement autour du
profil NACAOO018. Si 'on s’intéresse tout d’abord a l’extrados, on remarque que 1’écoulement est
plus turbulent dans le cas confiné comme le montre la figure 5.23. De plus la couche limite est plus
détachée et éjecte des structures cohérentes quand les parois sont retirées. L’écoulement présente
aussi un caractére plus asymétrique dans le cas non-confiné. Au niveau de 'intrados, la couche limite
est plus attachée dans le cas non-confiné, ce qui confirme le fait que les parois sont équivalentes & un
angle d’attaque supérieur.
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F1G. 5.23 — Profil NACA0018, Rec = 1.6 x 10° et @ = 6°. Norme de la vorticité |lw|| entre 0 et 2 x 10%s~!
a différents instants. Cas confiné (a gauche) et non-confiné (a droite).

La norme de la vorticité est moyennée dans la direction transverse sur la figure 5.24 afin d’étudier la
cohérence spatiale des enroulements tourbillonnaires. L’analyse visuelle de ces figures ne permet pas
de dire si le sillage du profil est dominé par une allée tourbillonnaire.
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F1G. 5.24 — Profil NACA0018, Rec = 1.6 x 105 et a = 6°. Norme de la vorticité ||w|| moyennée dans la
direction transverse entre 0 et 2 x 10%s~! & différents instants. Cas confiné (& gauche) et non-confiné (a
droite).
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L’examen de capteurs de vitesse positionnés dans le proche sillage du profil peut nous en apprendre
plus (voir figure 5.25 et 5.26).
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FI1G. 5.25 — Profil NACA0018, Rec = 1.6 x 10° et o = 6°. Capteurs de vitesses dans le proche sillage en
X/C =1.02 et Y/C = 0. Cas confiné (a4 gauche) et non-confiné (a droite).
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FIG. 5.26 — Profil NACA0018, Rec = 1.6 x 10° et o = 6°. Capteurs de vitesses dans le proche sillage en
X/C =1.08 et Y/C = 0. Cas confiné (a gauche) et non-confiné (a droite).

Les PSD de la vitesse normale v sont données sur les figures 5.27. Dans le cas confiné, le spectre met
en évidence une fréquence principale a 2500Hz, tandis que dans le cas non-confiné le pic est situé
a 1588Hz. De plus, comme pour le coefficient de portance, le contenu spectral est plus large bande.
Au contraire, la finesse du pic observé dans le cas confiné pourrait suggérer la présence d’une allée
tourbillonnaire beaucoup plus cohérente. Mais il n’en n’est rien comme nous ’avons vu précédemment.
Dans le cas non-confiné la fréquence principale est exactement la méme que celle du coefficient de
portance. Donc on peut affirmer que I’écoulement, dans le cas non-confiné, est dominé par une allée
tourbillonnaire qui se développe dans le sillage du profil.
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FIG. 5.27 — Profil NACA0018, Rec = 1.6 x 10° et o = 6°. PSD du capteur de vitesse normale v en
X/C =1.02 (en haut) et X/C = 1.08 (en bas). Cas confiné (a gauche) et non-confiné (a droite).

5.3.3 Reésultats acoustiques

Sur la figure 5.29, le champ acoustique 3D dans le cas non-confiné, est représenté dans I’ensemble du
domaine de calcul. Les effets tridimensionnels sont clairement visibles sur le champ acoustique, ot
I’on remarque une modulation spatiale dans la direction transverse.

L’analyse de coupes xy du champ acoustique dans le plan médian (5.29) révele que le champ acous-
tique est différent en fonction de l'instant ot on le regarde. La longueur d’onde principale varie au
cours du temps et on remarque que le domaine de calcul n’est pas assez étendu pour contenir plu-
sieurs longueurs d’onde du champ acoustique. Le domaine de calcul n’a pas été plus étendu pour une
simple raison de cotit de calcul. Dans le cas confiné, le champ acoustique est typique d’une résonance
comme on peut le voir sur la figure 5.29. Le bruit généré par I’écoulement autour du profil excite le
premier mode de veine et rentre en résonance avec celui-ci. En I'absence des parois haute et basse de
la veine expérimentale, la diffraction des structures turbulentes par le bord de fuite génére un bruit
large bande et le champ acoustique est de nature dipolaire.
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FIG. 5.28 — Profil NACA0018, Rec = 1.6 x 10° et o = 6°. Vue 3D instantanée du champ acoustique dans
le cas non-confiné, +3 Pa.

Tous ces résultats sont confirmés par 1’étude de capteurs de pression fluctuante en champ lointain.
L’évolution temporelle de plusieurs capteurs acoustiques est représentée sur la figure 5.30. Les cap-
teurs sont placés en © = (90°,135°, 180°,225°,270°) et R = 1C (cas confiné) ou R = 3.75C (cas
non-confiné). L’origine du repére des capteurs est (X/C,Y/C) = (1,0) et les angles © sont mesurés
dans le sens trigonométrique a partir de I’axe horizontal x. Les niveaux de bruit sont plus faibles en
O = 180° qu’en © = 90° car le capteur est placé dans la zone de silence du profil.
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FIG. 5.29 — Profil NACA(0018, Rec = 1.6 x 10° et o = 6°. Vues 2D du champ acoustique dans le plan
médian. A gauche : cas confiné (£10 Pa). A droite : cas non-confiné (+5 Pa).

Les PSD des figures 5.31 mettent en évidence dans le cas non-confiné une fréquence principale a
1545Hz, valeur trés proche de celle de 1'allée tourbillonnaire (1588Hz). On peut donc en conclure que
le champ acoustique est directement relié a I'allée tourbillonnaire qui se développe dans le sillage du
profil. Dans le cas confiné, la fréquence principale (952Hz) est trés proche du premier mode de veine
et les niveaux de pression acoustique sont supérieurs a ceux du cas non-confiné. En effet, les niveaux
de pression sont augmentés par le phénomeéne de résonance entre le champ acoustique et le premier
mode de veine.
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FiG. 5.30 - Proﬁl NACAO0018, Rec = 1.6 x 105 et a = 6°. Evolution temporelle de la pression fluctuante
p' = p — P pour différentes positions ©. De haut en bas : © = 90°, 135°, 180°, 225° et 270°. R =1 C pour le
cas confiné (a gauche) et R = 3.75 C pour le cas non-confiné (a droite).
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F1G. 5.31 — Profil NACA0018, Rec = 1.6 x 10° et o = 6°. PSD de la pression fluctuante en © = 90° (en
haut) et 135° (en bas). Cas confiné (& gauche) et non-confiné (a droite).
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5.3.4 Conclusion sur le confinement expérimental

Au cours de ce paragraphe, nous avons clairement démontré les effets du confinement expérimental
en menant deux simulations numériques, I'une en champ libre et 'autre avec présence de parois
haute et basse. Comme nous ’avons déja fait remarquer dans l'introduction de ce paragraphe, la
configuration étudiée dans le cas confiné est quasiment similaire & celle étudiée expérimentalement
par Nakano et al. [138, 139] en 2005 et 2006. Expérimentalement, les parois haute et basse de la
veine sont recouvertes d’une couche de 25 mm d’épaisseur de matériau absorbant afin de supprimer
le phénomeéne de résonance acoustique. Les parois latérales sont quant a elles transparentes pour
faciliter la visualisation de 1’écoulement. Malgré la présence de ce matériau absorbant, Nakano et
al. ont détecté lors de leurs mesures un pic dans leur spectre de pression causé par la résonance
entre le profil et les parois de la veine. Numériquement, nous aurions donc dit modéliser ce matériau
absorbant par une condition limite d’'impédance au niveau des parois. L'implémentation d’une telle
condition limite ne fait pas partie de notre champ de recherche. Afin de répondre & la question posé en
introduction, on peut dire que les résultats expérimentaux issus de souffleries a veine fermée doivent
étre utilisés avec précaution pour valider des simulations numériques en champ libre. Dans le cas
présent, nous pensons que les dimensions de la veine (190 mm x 190 mm) sont trop petites devant la
corde du profil (80 mm).

5.4 Conclusion

Dans le premier paragraphe de ce chapitre, nous avons reproduit avec succes la génération de bruit
tonal et étudié I'influence de I'angle d’incidence du profil sur celui-ci. Par rapport aux résultats de
Desquesnes et al. [45], le phénomeéne de bruit tonal est plus marqué dans le cas 3° que 2°. Plus 'angle
d’incidence du profil augmente et plus la composante large bande du champ acoustique devient
prépondérante. Notre étude parameétrique en incidence révele que pour certains angles, le bruit tonal
est moins marqué mais est toujours présent. Cette conclusion apporte de nouveaux éléments dans
I'interprétation de la courbe de Lowson et al. [120]. Pour un nombre de Reynolds donné, lorsque
I’on augmente 'angle d’attaque du profil, on a une transition continue du bruit tonal jusqu’au bruit
large bande. La formation de paires de tourbillons dans le sillage du profil pour les forts angles
d’incidence révéle les limites d'une approche en 2D. Nous avions fait la méme remarque dans le cas
des simulations & bas nombre de Reynolds (cf. chapitre 4). La simulation numérique du bruit de profil
a Reynolds modéré nécessite donc la résolution des équations de Navier-Stokes 3D afin de prendre
en compte les effets tridimensionnels. La résolution des équations 3D engendre un surcotit important
par rapport a la résolution des équations 2D. Chaque calcul sur le NACAO018 a cotité environ 200
heures sur un supercalculateur NEC SX-8, ce qui correspond a peu preés a 6 000 heures de calcul, c’est
a dire 250 jours, sur un monoprocesseur Pentium IV & 3.6GHz avec 2Go de mémoire vive. Les DNC
restent donc chéres sur des machines standards mais sont accessibles sur des supercalculateurs. Dans
le cas du profil NACAO0018 non confiné, le champ acoustique rayonné est de nature dipolaire et le
spectre de pression est dominé par une seule fréquence principale que I'on peut directement associer
a l'allée tourbillonnaire se développant derriére le profil. L’effet du confinement induit un couplage
avec le premier mode vertical de la veine qui altére significativement les champs aérodynamique et
acoustique.
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Chapitre 6

Bruit de bord de fuite d’un profil a grand
nombre de Reynolds

Le calcul direct du bruit généré par I’écoulement autour d’un profil d’aile & grand nombre de Reynolds
est un cas de simulation numérique ambitieux. Dans le cas présent, la composante large bande du
bruit est due a la diffraction des structures turbulentes par le bord de fuite du profil. Le maillage doit
donc étre capable de supporter ces structures sur ’ensemble du profil. En effet, des couches limites
turbulentes se développent sur chacune des faces du profil. La LES (Large Eddy Simulation) semble
étre un bon candidat pour capter ces fines structures turbulentes, tout en conservant une résolution
spatiale correcte. Sagaut rappelle les tailles de mailles, en variables de parois, communément utilisées
dans le cadre de DNS et LES de couches limites (tableau p. 107 de la référence [188]). Les résolu-
tions spatiales requises dans le cas d’'une LES bien résolue dans les zones de proches parois sont en
variables de parois de 'ordre de 50 a 100 dans le sens de I’écoulement, 10 & 20 dans la direction
transverse a 1’écoulement et 1 & 5 dans la direction normale a I’écoulement. Méme en utilisant ces
résolutions spatiales, la LES est encore trés chére pour la simulation numérique d’écoulement indus-
triels en présence de parois solides. Ce cotit de calcul excessif est I'un des enseignements du projet
LESFOIL [42], qui avait pour but de déterminer la faisabilité de la LES dans le cas de simulation
autour d’un profil d’aile juste avant le décrochage. L’une des autres limitations de la DNC vient de la
grande disparité d’échelles entre les fines échelles de la turbulence et les longueurs d’onde du champ
acoustique. Dans la plupart des configurations réelles, la longueur d’onde principale du champ acous-
tique généré par I’écoulement autour du profil peut atteindre plusieurs cordes. Cette grande disparité
d’échelles impose de nombreuses contraintes sur le maillage de calcul, celui-ci devant étre capable de
capter a la fois les structures turbulentes et le champ acoustique. Le maillage doit aussi s’étendre
sur plusieurs cordes afin d’inclure plus d’une longueur d’onde du champ acoustique. De plus, la DNC
d’un écoulement autour d’un profil 3D requiert des ressources de calculs qui s’approchent des limites
actuelles des supercalculateurs. En dépit de toutes ses limitations inhérentes a la DNC, un nombre
croissant d’auteurs tentent de simuler le bruit de profil, que ce soit en 2D comme nous ’avons vu
dans le chapitre 4 ou en 3D.

Brooks et al. [25] ont identifié et modélisé six mécanismes de génération sonore dus a la présence de
couches limites sur un profil : passage d'une couche limite turbulente au voisinage du bord de fuite,
présence d’une couche limite décollée et présence d’un profil en décrochage, allée tourbillonnaire due
aux instabilités d’'une couche limite laminaire, allée tourbillonnaire due & un bord de fuite tronqué,
et pour finir 'existence d’écoulements tourbillonnaires turbulents en bout d’aile (tip vortex). Ces

169
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différents mécanismes sont représentés sur la figure 6.1.
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F1G. 6.1 — Mécanismes de génération du bruit rayonné par un profil. Figures reproduites d’aprés Brooks et
al. [25].

Lors de leur étude, Brooks et al. [25] ont mesuré des profils de couches limites au niveau du bord
de fuite d’'un profil NACA0012 pour différentes valeurs de sa corde. Ils ont aussi mesuré le bruit
en champ lointain et proposé une méthode semi-empirique permettant d’estimer le bruit en champ
lointain & partir des grandeurs caractéristiques de la couche limite au niveau du bord de fuite. L'un
des tous premiers programmes expérimentaux, dédié a la mesure du bruit généré par le bord de fuite
d’un profil & grand nombre de Reynolds, a été réalisé par Brooks et Hodgson [24] en 1981. La mesure
du bruit de profil est d'une difficulté supérieure a la mesure des champs aérodynamiques pour deux
raisons. La premiére est que les niveaux de pression qui doivent étre mesurés sont trés faibles (de
l'ordre de quelques Pascals). La seconde est que l'installation expérimentale doit étre «silencieusey.
Dans le cas des travaux de Brooks et Hodgson [24], les mesures ont été réalisées au sein de la souffle-
rie anéchoique du NASA Langley Research Center. Le profil étudié est un profil NACA0012 tronqué
aux coins émoussés, de corde 609.6 mm et d’envergure 460 mm. Au cours de ces expériences, de
nombreuses configurations ont été testées. L’angle d’attaque valait 0°, 5° ou 10°. Plusieurs valeurs
de la hauteur de troncature du profil ont aussi été testées. Pour finir, la vitesse de 1’écoulement
amont variait entre 30.9 m.s~! et 73.4 m.s~!. L’une de ces configurations a servi de référence afin de
comparer les résultats numériques et les expériences [181]. Le profil NACA0012 choisi a une corde de
609.6 mm, une troncature de 2.5 mm. Le nombre de Mach a été fixé a 0.205, ce qui correspond & un
nombre de Reynolds basé sur la corde du profil de 2.86 x 10°. Ce cas est trés proche de celui retenu
pour la présente confrontation calcul/expérience.

Méme si nous nous intéressons dans notre cas au champ acoustique rayonné par des profils, la simula-
tion des champs aérodynamiques est primordiale. En effet, si le champ aérodynamique est mal prédit,
il est inutile de s’intéresser au champ acoustique. C’est pourquoi de nombreux auteurs se sont inté-
ressés uniquement a l’aérodynamique en utilisant la LES. Atobe et al. [5] ont réalisé des simulations
de transitions naturelles sur un profil NACA0012 a Reynolds 2.2 x 105, U, = (15,20, 25,30) m.s~*
et sans incidence. Ils ont comparé la fréquence des fluctuations de vitesses obtenue par LES avec
la valeur issue d'une analyse des perturbations solutions de I'équation de Orr-Sommerfeld linéarisée
autour du champ moyen provenant de la LES. La fréquence principale est sous estimé dans la LES
(200Hz) par rapport a I'analyse de stabilité linéaire (700Hz). Shan et al. [154] ont effectué une DNS
d’un profil NACA0012 a Reynolds 10°, Mach 0.2 et o = 4°. Dans cette configuration, la couche limite
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transitionne a cause de la présence d’une bulle de recirculation sur extrados du profil. Liu [118] et
Deng et al. [43] ont aussi étudié la méme configuration avec le méme code que Shan et al. [154].
Cependant, ils se sont focalisés sur I’étude de la transition de la couche limite sur le profil (K-type ou
N-type [96]). Ils ont mis en place un controéle de la couche limite par jet pulsé. Plus récemment, Shan
et al. [155] ont poursuivi leur étude dans cette méme configuration et réalisé un controle passif ou
actif sur le profil. En positionnant deux petits ergots sur le profil au niveau du bord d’attaque, des
tourbillons sont générés et vont modifier la nature de I’écoulement. Jansen [94] a réalisé une LES en
maillage non structuré sur un profil NACA4412 & Reynolds 1.64 x 10, Mach 0.2 et a = 12°. L’écou-
lement présente une séparation proche du bord de fuite, due a la présence d’un gradient adverse.
L’auteur a aussi mené des simulations RANS pour prendre en compte la présence des parois de la
veine expérimentale. Kaltenbach et Choi [97] ont travaillé sur la méme configuration que Jansen [94],
mais ils ont résolu les équations de Navier-Stokes en incompressible sur un maillage structuré a 'aide
d’un arrangement décalé des variables dit "staggered". Ils ont employé des différences finies centrées
d’ordre deux, un avancement temporel semi implicite et un modeéle de sous maille de type Germano et
al. |60]. Mary et Sagaut [129] ont simulé ’écoulement d’un profil A (profil de I’Aérospatiale) dans des
conditions proches du décrochage : Reynolds 2.1 x 10, Mach 0.15 et a = 13.3°. Une stratégie 2D /3D
a été mise en oeuvre afin de ne résoudre en 3D que les zones turbulentes et de réduire drastiquement
le nombre de points du maillage. Ces travaux font partie du projet LESFOIL [39, 42], qui avait
pour but de déterminer la faisabilité de la LES dans le cas de simulation autour de profils d’aile. On
peut aussi citer les travaux de Dahlstrom et Davidson [40, 41] dans le cadre du méme projet LESFOIL.

D’autres auteurs se sont intéressés a des écoulements sur des profils proches du décrochage. En effet,
les simulations RANS ne sont pas capable de prédire correctement les points de décollement et recol-
lement de la couche limite sur un profil. Les écoulements fortement décollés sont aussi caractérisés
par des lachers de structures tourbillonnaires qui modifient considérablement la valeur de ’angle de
décrochage ainsi que la valeur de la portance maximale. Les simulations RANS échouant pour ce
type de simulations, Richez et al. [145] ont décidé d’utiliser un couplage RANS/LES. Le domaine
LES comprend le profil ainsi que le sillage, tandis que le reste du domaine de calcul est traité en
RANS. Le profil étudié est un OA209 a Reynolds 1.8 x 10%, Mach 0.16 et a = 15°. Le profil OA209
est un profil de pale d’hélicoptére. Eisenbach et Friedrich [50] ont considéré un profil NACA4415 a
Reynolds 10° et o = 18° pour étudier le phénomeéne de décrochage. Afin de coller au mieux aux expé-
riences menées au sein du DLR [102], il ont pris en compte numériquement les parois de la soufflerie.
L’ensemble de leurs résultats est en assez bon accord avec les résultats obtenus par PIV. L’originalité
de leur méthode numérique est qu’ils utilisent uniquement des maillages cartésiens et des conditions
aux limites immergées afin de pouvoir traiter des géométries non cartésiennes. Hoarau et al. [84]
ont simulé I’écoulement autour d’un profil NACA0012, pour des nombres de Reynolds compris entre
800 et 10 000 et o = 20°. Ils ont étudié les différents régimes d’écoulement obtenus lorsque que l'on
augmente progressivement le nombre de Reynolds. Aprés avoir déterminé les modes les plus instables,
ils ont fait du contrdle par aspiration ou soufflage sur la paroi du profil. Shen et Sorensen [157] ont
eux aussi mené des simulations sur la méme configuration. Le champ acoustique est obtenu par un
couplage entre un code incompressible et les équations d’Euler linéarisées (technique de splitting de
Hardin et Pope [78]).

En ce qui concerne les simulations numériques du bruit de profil, deux stratégies de calculs sont
couramment utilisées en CAA. La premiére stratégie consiste a réaliser un calcul direct ou DNC et
ainsi a obtenir lors d’'un méme calcul les champs aérodynamique et acoustique. La deuxiéme stratégie
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consiste a utiliser une méthode hybride, c’est a dire a réaliser un calcul aérodynamique puis & obtenir
le champ acoustique par une méthode analogique par exemple.

Parmi les nombreuses simulations hybrides, on peut citer les travaux de Manoha et al. [124], et
Terracol et al. [181]. Ils se sont placés dans la configuration étudiée par Brooks et Hodgson [24]
(profil NACA0012 avec une corde de 609.6 mm, une troncature de 2.5 mm et Rec = 2.86 x 10°) afin
de valider leurs méthodes de prédiction de bruit de profil. Ils ont réalisé une simulation RANS/LES
compressible afin d’obtenir ’écoulement autour du profil, puis ils ont utilisé les équations d’Euler
linéarisées pour propager le champ proche. Finalement, le champ acoustique lointain est obtenu
par la méthode d’extrapolation de Kirchhoff. L’un des autres profils trés étudié est une géométrie
asymétrique avec un bord de fuite en forme de quart de cercle. Ce bord de fuite particulier a été étudié
théoriquement et numériquement dans de nombreux travaux, qui sont résumés dans deux principaux
papiers de Gershfeld et al. [61] et Blake et Gershfeld [14]. Plus récemment, Shannon et al. [156] ont
complété cette base de données expérimentale avec des mesures aérodynamique et acoustique. Lune
des premiéres simulations numeériques sur cette géométrie a été réalisée par Wang et Moin [189]. Ce
calcul est basé sur une LES incompressible couplée avec une méthode analogique pour prédire le
champ acoustique généré par I’écoulement autour du profil de "Blake" a Reynolds 2.15 x 10°. Oberai
et al. [141] ont appliqué I'analogie de Lighthill sur un profil EPPLER387 a Reynolds 10° et a = 2°
pour obtenir le champ acoustique rayonné en champ lointain. Ils comparent le bruit rayonné calculé
a partir du champ LES et a partir d'un probléme de référence pour mettre en évidence l'influence
des termes quadripolaires dans le terme source de I'analogie de Lighthill. Mathey [131] a effectué
une LES du profil de Blake a Reynolds 1.8 x 10° & l'aide du logiciel de CFD Fluent. Il obtient le
champ acoustique a ’aide de 'analogie de Ffowcs Williams et Hawkings. Ewert et al. [53] ont mis en
oeuvre une méthode hybride pour estimer le champ rayonné par une plaque plane a Reynolds 7 x 10°
et Mach 0.15, et un profil & Reynolds 8 x 10° et Mach 0.088. Le champ acoustique est obtenu par
propagation des fluctuations de pression a I'aide des équations d’Euler linéarisées (LEE) avec termes
sources.

Marsden et al. [127, 128] sont les premiers en 2005 puis en 2008 & avoir utilisé la DNC pour calculer
directement le bruit généré par un profil NACA0012 & Reynolds 5 x 10 avec une transition naturelle.
Leurs résultats sont en assez bon accord avec les expériences de Lee et Kang [111] et Kerho et Bragg
[100]. Afin de comparer ces résultats avec des données expérimentales, trois campagnes de mesures
sont disponibles : Hah et Lakshminarayana [77| ont mesuré et prédit les champs moyens ainsi que
turbulents dans le sillage du profil, Lee et Kang [111]| et Sagrado et al. [147| ont quant & eux carac-
térisé les champs aérodynamique et acoustique.

Ce chapitre est dédié a I’étude numérique du bruit de bord de fuite généré par un profil NACA0012
dans la configuration nominale du programme EXAVAC. Nous présenterons en premier lieu le pro-
gramme de mesures EXAVAC. Dans un deuxiéme paragraphe, nous nous attarderons sur le maillage
de calcul et les paramétres numériques employés. Puis nous détaillerons la facon dont nous avons
forcé la transition des couches limites & 16% de la corde. Enfin, nous présenterons les résultats de la
simulation numérique 3D et les premiéres comparaisons avec la base de données EXAVAC.

6.1 Programme de mesure EXAVAC

Le programme EXAVAC (programme Expérimental Aérodynamique et Acoustique pour la Valida-
tion des méthodes CFD/CAA appliquées a la prédiction du bruit de bord de fuite) a pour but de
constituer une base de données compléte sur un profil académique de type NACAO0012 tronqué, de
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corde 495 m, d’envergure 1.4 m, et de hauteur de troncature 2.5 mm. Ce programme a été réalisé par
I'ONERA/DSNA et TONERA/GMT en collaboration avec le laboratoire SINUMEF de 'ENSAM
Paris. La campagne de mesure a été menée au sein de deux souffleries de TONERA : la souffle-
rie aérodynamique F2 et la soufflerie anéchoique CEPRA19. La soufflerie F2 est située au sein du
centre ONERA de Fauga-Mauzac prés de Toulouse. Cette installation est une soufflerie subsonique
qui fonctionne en circuit fermé. La veine de mesure fait 5.0 m de longueur, 1.4 m de largeur et 1.8 m
de hauteur. La vitesse peut varier continfiment de 0 & 100 m.s~!. Le taux de turbulence amont est
inférieur & 1%. La soufflerie F2 est particulierement adaptée pour I’étude phénoménologique d’écou-
lements complexes comme des couches limites tridimensionnelles ou des sillages, des écoulements
décollés ou des phénoménes de transition. La soufflerie CEPRA se situe au centre d’essai des propul-
seurs (CEPR) sur le plateau de Saclay a coté de Paris. CEPRA19 est une soufflerie subsonique qui
fonctionne en circuit ouvert avec un jet libre de diamétre 2 m ou 3 m. L’air est aspiré a travers un
circuit aérodynamique par un puissant ventilateur centrifuge entrainé par un moteur de 7 MWatts.
Dévolue initialement a ’étude du bruit de jet, la soufflerie CEPRA19 est aussi utilisée pour ’étude
du bruit d’origine aérodynamique sur les fuselages. Les systémes de mesure PIV et LDV étaient
existants & 'TONERA. La mise en oeuvre opérationnelle de ces systémes PIV et LDV dans CEPRA19
a été financée par la région Ile de France, TONERA et 'ENSAM en 2005 et 2006 dans le cadre d’'un
projet SESAME. La figure 6.2 donne un apercu de I’ensemble de la soufflerie CEPRA19.
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Fi1G. 6.2 — Vue d’ensemble de la soufflerie CEPRA 19.

11 suffit de regarder la figure 6.3 sur laquelle on voit la chambre anéchoique et le convergent qui fait
2m de diamétre pour se rendre compte des dimensions de l'installation. Le projet SESAME a permis
de financer la réalisation du bati octogonal visible sur les figures 6.3 et 6.4. Une photo du banc de
mesure utilisé dans la soufflerie F2 est montrée sur la figure 6.5 de gauche. La figure de droite montre
le profil NACA0012 monté dans F2. Le profil NACA0012 est monté verticalement dans la soufflerie



174CHAPITRE 6. BRUIT DE BORD DE FUITE D’UN PROFIL A GRAND NOMBRE DE REYNOLDS

CEPRA19 comme on peut le voir sur la figure 6.4. Le profil est entouré par deux plaques de garde
qui le maintiennent dans la zone d’expérience. Ces plaques de garde ont des profils étudiés pour
minimiser leur influence sur 1’écoulement autour du profil.

F1G. 6.4 — A gauche, ensemble bati et profil. A droite, position du profil par rapport a la veine.

Au début de la campagne d’essais a F2, plusieurs types de configurations ont été testés, avec un angle
d’attaque variant de 0° & 7.5°, une vitesse d’écoulement entre 30 m.s~! et 90 m.s~*, et la possibilité
d’avoir une transition naturelle ou déclenchée des couches limites se développant sur le profil. L’en-
semble de ces essais avait pour but de déterminer la configuration nominale du programme EXAVAC,
configuration qui devait avoir une reproductibilité de la position de la transition de la couche limite
et un champ acoustique généré par une allée tourbillonnaire au niveau du bord de fuite suffisamment
élevé pour pouvoir étre mesuré. La configuration nominale est la suivante : un profil NACA0012
tronqué, un angle d’attaque de 2.5°, un écoulement amont uniforme de 70 m.s™! et une transition
déclenchée a 16% de la corde sur 'intrados et 'extrados du profil. Cette configuration est trés si-
milaire & celle utilisée par Brooks et Hodgson [24]. De nombreuses données expérimentales, issues
du programme EXAVAC, sont disponibles pour valider notre simulation numérique. La LDV dans
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F1G. 6.5 — A gauche, banc de mesure utilisé dans F2. A droite, maquette NACA0012 instrumentée.

F2 a permis d’obtenir des profils de couches limites et de sillages en différentes positions. Les pro-
fils moyens et turbulents sont disponibles. Des mesures PIV ont été réalisées dans CEPRA19 pour
réaliser des comparaisons avec les résultats provenant de F2. L’écoulement instationnaire a été com-
plétement caractérisé par des mesures avec un fil chaud et par LDV. La pression pariétale a aussi été
mesurée prés du bord de fuite & I'aide d’un réseau de capteurs Kulites. La réalisation simultanée de
mesures LDV et a fil chaud a permis d’établir des corrélations & deux points ainsi que des corrélations
temps-espace. L’utilisation de la soufflerie anéchoique CEPRA19 a permis de réaliser des mesures
acoustiques et de caractériser les sources de bruit sur le profil. Les niveaux de bruit mesurés étaient
tres faibles et la caractérisation du champ acoustique en champ proche n’est pas chose facile. Un
post-traitement des signaux acoustiques est nécessaire pour réduire le bruit de fond et faire ressortir
le bruit de bord de fuite.

F2 est une soufflerie a retour avec une veine fermée et CEPRA19 est une soufflerie avec un jet libre.
Par conséquent, les résultats expérimentaux, pour une configuration donnée, peuvent varier entre les
deux souffleries. Par exemple dans CEPRA19, I'angle d’attaque du profil a di étre modifié & cause
d’une déviation du jet de la souffierie. Un angle de correction a été ajouté a I’angle d’incidence pour
ajuster au mieux le coefficient de pression avec F2. Des détails sur cet angle de correction sont donnés
dans la référence [26]. En ce qui concerne la présente configuration, I’angle de calage aérodynamique
était de 2.5° dans F2 et 4° dans CEPRA19. Cette différence d’angle a été déterminée numériquement
par TONERA en réalisant des simulations RANS sur le profil NACA0012 dans la configuration de
F2 et dans la configuration de CEPRA19. Dans le cas de F2, les parois de la veine ont été prises
en compte et il semble qu’elles n’aient pas d’influence sur 1’écoulement autour du profil. Dans le cas
de CEPRA19, I'’ensemble de la chambre anéchoique a été modélisé pour reproduire le phénomeéne de
déviation du jet. Méme en prenant en compte cet angle de correction dans CEPRA19, le coefficient
de pression mesuré dans les deux souflleries exhibe une différence de 0.1 a l'intrados au niveau du
bord d’attaque (voir figure 5 p. 5 de la référence [26]). Sur le reste du profil, les coefficients de pression
se superposent parfaitement. Le dispositif expérimental peut donc avoir de fortes répercussions sur
I’aérodynamique et ’acoustique comme nous 1’avons vu dans le paragraphe 5.3.
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6.2 Configuration étudiée

La configuration étudiée dans ce chapitre est similaire a la configuration nominale du programme de
mesures EXAVAC. Nous étudierons ici un profil NACA0012 de corde 495 mm avec un bord de fuite
tronqué (la hauteur de la troncature est de 2.5 mm) & Mach 0.2 et un angle d’attaque « de 2.5°.
L’angle d’attaque est imposé en fixant ’écoulement amont paralléle au vecteur (cosa,sina,0) au
temps initial. Le nombre de Reynolds basé sur la corde du profil vaut 2.32 x 10%. Vu le grand nombre
de Reynolds étudié, nous avons décidé d’appliquer pour ce cas la méthode multi échelles multi pas de
temps décrite au chapitre 3. Comme nous le verrons dans le paragraphe 6.3, cette méthode permet
de réduire de facon notable le nombre de points, tout en conservant une résolution spatiale suffisante
prées du profil pour discrétiser les fines échelles de la turbulence et pour propager le champ acoustique
en champ lointain.

6.3 Maillage et paramétres du calcul

Un maillage en CH est utilisé pour ce calcul. La figure 6.6 donne un apercu de l'agencement des
différents blocs constituant le maillage global. Afin d’utiliser au maximum le caractére multi échelles
et multi pas de temps de I'algorithme de calcul, nous avons opté pour une configuration de maillage
a 8 blocs avec deux doublements de maillages successifs dans la direction normale au profil.

b vic

Block 6

Block 7

Block 3

Block 4

Block 2 Block 1

Block 5

Block 8

FIG. 6.6 — Profil NACA0012 tronqué, Rec = 2.32x 10% et @ = 2.5°. Diagramme schématique 2D du domaine
de calcul. Les doublements de maillage sont en réalité bien plus proches du profil, le diagramme n’étant pas
a I’échelle.

La construction du maillage se déroule en deux étapes. En premier, un maillage sans doublement de
maillage est constitué, puis deux doublements de maillages successifs sont imposés a des distances
données du profil. Afin de déterminer la position des deux doublements de maillages, nous nous
sommes appuyés sur les données expérimentales. En effet, I’épaisseur de couche limite au niveau du
bord de fuite a 'extrados vaut 12.5 mm ou 0.02525 C. Ainsi il nous a semblé évident de concentrer
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le maximum de points dans la couche limite turbulente et de positionner le deuxiéme doublement
de maillage juste au dessus de la couche limite. Le premier doublement de maillage est imposé a
0.00263 C' du profil, tandis que le deuxiéme est imposé a 0.009 C' du profil. La figure 6.7(a) donne
un aper¢u du maillage de calcul global. Les figures 6.7(b) et (¢) permettent de détailler le maillage
au niveau du bord de fuite et du bord d’attaque. Elles permettent aussi de mettre en évidence les
doublements de maillages et ’agencement des différents blocs.
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FI1G. 6.7 — Profil NACA0012 tronqué, Rec = 2.32 x 10% et a = 2.5°. (a) : coupe xy du maillage 3D. Détails
des différents blocs au niveau du bord de fuite (b) et du bord d’attaque (c).

Dans la suite de ce chapitre, £ désigne la coordonnée tangentielle au profil, n la coordonnée normale
au profil et z la coordonnée transverse. Les tailles de mailles prés du bord de fuite exprimées en
variables de parois valent {1 ~ 30, nt ~ 5 et 2t ~ 20. Le maillage s’étend sur 1.2 cordes en amont
du profil et 0.7 cordes en aval du profil. L’envergure simulée correspond a 2% de la corde. Cette
envergure est suffisante comparée & ’échelle transverse des structures turbulentes. Les paramétres
globaux du maillage sont résumés dans le tableau 6.2. Le choix de la plus petite maille de calcul est
déterminée de facon a ce que 'on ait ™ & 5 au niveau du bord de fuite. La méthode multi échelles
multi pas de temps permet un gain massif sur le nombre de points. Si 'on définit le gain en points
comme le ratio entre le nombre de points sans doublement de maillage et le nombre de points avec
doublements de maillage, ce ratio vaut 6.4 (on passe de 206 x 10° points & 32 x 10° points). Malgré
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cette forte réduction du nombre de points, la discrétisation spatiale est suffisante prés et loin du
profil.

Neg X Ny XNy Npoints % Npoints % Cott
total total
Bloc 1 400 x 151 x 96 5.8 x 10° 17.99 26.66
Bloc 2 2721 x 41 x 96 10.7 x 10° 33.22 49.24

Bloc3 200 x 31 x96 0.6 x 10° 1.85 1.37
Bloc4 1361 x 31 x 96 4 x 10° 12.56 9.31
Bloc5 200 x 31x96 0.6 x 10° 1.85 1.37
Bloc 6 100 x 124 x 96 1.19 x 10° 3.69 1.37
Bloc 7 681 x 124 x 96 8.1 x 10° 25.15 9.32
Bloc 8 100 x 124 x 96 1.19 x 10° 3.69 1.37

TAB. 6.1 — Profil NACA0012 tronqué, Rec = 2.32 x 10% et o = 2.5°. Taille des maillages des différents blocs
constituant le maillage global.

La taille des différents blocs constituant le maillage global est détaillée dans le tableau 6.1. En plus
d’un gain en nombre de points, les doublements de maillages s’accompagnent de doublements du pas
de temps. Dans notre cas, les blocs 3, 4 et 5 ne sont avancés que tous les deux pas de temps. Les
blocs 6, 7 et 8 sont avancés tous les quatre pas de temps. Ainsi le gain total en CPU atteint 9.5. La
méthode multi échelles multi pas de temps permet de gagner un ordre de grandeur sur le cotit d'un
tel calcul, ce qui est loin d’étre négligeable. Le tableau 6.1 permet aussi de constater que les blocs 1
et 2, qui sont les blocs les plus fins, comptent pour plus de 75% dans le cotit de calcul global. Dans
le méme temps, les blocs 6, 7 et 8 qui contiennent 30% des points ne prennent que 10% du temps de
calcul.

C Mg X Ny X N Npoints Npoints Gain en  Gain At(s)
sans doublements sans doublements avec doublements  points ~CPU
5.5x 107° 3523 x 601 x 96 206 x 10° 32 x 10° 6.4 9.5 9.05 x 107

TAB. 6.2 — Profil NACA0012 tronqué, Rec = 2.32 x 10% et o = 2.5°. Paramétres globaux.

En ce qui concerne les schémas numériques, la condition de paroi détaillée dans le paragraphe 1.5.1.1
est implémentée.

2 x 10% itérations temporelles ont été effectuées, ce qui correspond & environ 3 cordes de convec-
tion basée sur la vitesse Us. Les 10° premiéres itérations ont permis d’établir les couches limites
turbulentes sur le profil, tandis que les 10° itérations suivantes ont permis de calculer les grandeurs
statistiques rapportées dans ce chapitre. Cette simulation a cofité environ 2 500 heures de calcul sur
un supercalculateur NEC SX8. D’aprés les expériences, la fréquence recherchée du champ acoustique
vaut approximativement 2.8 x 10% Hz. 10° iterations temporelles représentent donc environ 30 pé-
riodes de ce phénoméne. Afin de diminuer le temps de restitution d’un tel calcul, le code est parallélisé
dans la direction transverse a l’aide des bibliothéeques MPI. Le code a ainsi tourné sur un cluster de
quatre processeurs de NEC SX8.
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6.4 Déclenchement de la couche limite

Au nombre de Reynolds considéré (2.32 x 10%), une couche limite turbulente se développe sur chacune
des faces du profil. Le déclenchement de ces couches limites turbulentes est un probléme largement
étudié dans la littérature. Dans le cas d’un profil, deux solutions se présentent a nous. La premiére
consiste a obtenir le champ turbulent par transition naturelle de la couche limite laminaire sur le
profil. Cette solution est généralement tres chére en CPU, car la transition progressive d’une couche
limite laminaire vers une couche limite pleinement turbulente peut cotiter plus de la moitié du temps
de calcul global. Marsden et al. [128| ont réalisé une DNC sur un profil turbulent sans incidence a
un nombre de Reynolds basé sur la corde de 5 x 10° avec une transition naturelle. Ils ont réalisé
108 iterations temporelles, les 400 000 premiéres ne servant qu’a faire transitionner la couche limite
laminaire vers un état turbulent. La seconde méthode possible pour faire transitionner une couche
limite laminaire est de forcer la transition en une position donnée sur le profil. De plus, afin de
pouvoir comparer nos résultats de simulation numérique avec la base de donnée EXAVAC, nous
devons reproduire le mieux possible les conditions expérimentales. Pendant les expériences, deux
types de configurations ont été testées : un cas avec une transition naturelle et un autre cas avec une
transition forcée. Les expérimentateurs ont remarqué qu’en transition naturelle la reproductibilité de
la position de la transition de la couche limite n’était pas possible. C’est pourquoi ils ont décidé de
forcer la transition en collant une bande sur chacune des faces du profil dans le sens de ’envergure.
Cette bande est positionnée a 16% de la corde sur chacune des faces du profil. Expérimentalement
la bande fait 0.4 mm de haut et 5 mm de large et elle a un motif en chevrons dans la direction
transverse. Les dimensions ainsi que le dessin de cette bande différent 1égérement pour la simulation
numérique. Numériquement la bande fait 0.24 mm de haut et 5 mm de large et n’a pas de motif
dans la troisiéme direction. La hauteur numérique de cette marche a été déterminée numériquement
par TONERA. Des simulations numériques de couches limites de plaque plane ont été réalisées afin
de déterminer la hauteur optimale de la marche qui permettrait de reproduire la bonne épaisseur
de couche limite au niveau du bord de fuite du profil, en accord avec les données expérimentales.
Berland et Gloerfelt ont montré dans leurs travaux [12] que l'utilisation d’une telle marche dans des
simulations de couches limites de plaque plane permettait de retrouver trés rapidement derriére la
marche une couche limite turbulente avec de bons profils moyens et turbulents. La figure 6.8 présente
un diagramme de principe de la marche. Comme nous le verrons par la suite, la marche ne génére
pas de sources acoustiques parasites qui pourraient polluer notre champ acoustique.

FIG. 6.8 — Profil NACA0012 tronqué, Rec = 2.32 x 10 et a = 2.5°. Schéma du domaine de calcul au
voisinage de la transition de la couche limite. Une petite marche est introduite sur chacune des faces du profil
pour forcer la position de la transition d’un état laminaire vers un état turbulent.
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Comme pour la couche limite de plaque plane [12], I’écoulement devient trés rapidement semblable
a une couche limite turbulente derriére la marche. L’écoulement se tridimensionnalise tout de suite
derriére les marches, comme on peut le voir sur la figure 6.9.
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FIG. 6.9 — Profil NACA0012 tronqué, Rec = 2.32 x 108 et a = 2.5°. Coupe 2y du champ de vitesse w entre
+5 m.s~! & lextrados (en haut) et & I'intrados (en bas). La marche est représentée par un rectangle noir (la
hauteur de la marche n’est pas a I’échelle).

Un champ de vitesse transverse est bien présent sur chacune des faces du profil. On remarquera que
I’écoulement devient plus rapidement turbulent & I'extrados qu’a I'intrados, cette différence s’explique
par le fait que le profil est en incidence (2.5°). Comme nous l'avons déja dit dans le paragraphe
précédent, 'envergure du profil représente 2% de la corde. Cette extension peut sembler insuffisante
mais quand on regarde la figure 6.10, on voit clairement que ’'on dénombre une dizaine de structures
en z. La condition de périodicité en z n’'impose donc pas de fréquence spatiale en z. La faible envergure
simulée peut néanmoins étre pénalisante pour capter l'intensité du champ acoustique.
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FIG. 6.10 — Profil NACA0012 tronqué, Rec = 2.32 x 10% et a = 2.5°. Coupe zz du champ de vorticité zz
en 1 = 21 dans le bloc 2. Niveaux entre +5 x 10* s7!. La marche est représentée par un rectangle noir.



6.5. CHAMPS INSTANTANEES 181

6.5 Champs instantanées

La figure 6.11 permet de se faire une idée globale de ’écoulement présent autour du profil NACA0012
tronqué. Sur ces figures, les différents blocs constituant le maillage global sont séparés par des lignes
blanches. La premiére chose que 'on remarque est que I'épaisseur des couches limites est trés faible
devant la corde du profil. Un zoom au niveau du bord de fuite révéle que la hauteur de troncature (2.5
mm) est aussi loin d’étre négligeable devant I’échelle des structures turbulentes. Le champ instantané
3D de vitesse w est tracé sur la figure 6.13. La couche limite se développe correctement sur I’ensemble
du profil. Un zoom est effectué sur les zones proches du bord de fuite et de la marche a I'extrados
sur la figure 6.12.

FIG. 6.11 — Profil NACA0012 tronqué, Rec = 2.32 x 10° et a = 2.5°. Vues instantanées du champ de
vitesses dans le plan médian zy : vitesse axiale u entre —1 et 80 m.s~! (premiére ligne), vitesse normale v
entre +10 m.s~! (seconde ligne) et vitesse transverse entre =5 m.s~! (troisiéme ligne). De gauche & droite :
vue globale, détail de la couche limite & ’extrados et zoom au niveau du bord de fuite.

FI1G. 6.12 — Profil NACA0012 tronqué, Rec = 2.32 x 10% et a = 2.5°. Vues instantanées du champ de

vitesses w 3D au bord de fuite (& gauche) et au niveau de marche sur extrados (& droite). Niveaux entre

+5 m.s~! par pas de 1 m.s™!.
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FIG. 6.13 — Profil NACA0012 tronqué, Rec = 2.32 x 10% et o« = 2.5°. Vue instantanée du champ de vitesses w 3D dans I’ensemble du domaine

de calcul. Niveaux entre 5 m.s~! par pas de 1 m.s~%.
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L’analyse des champs de vorticité sur la figure 6.14 confirme la présence d’une allée tourbillonnaire
dans le sillage du profil, allée tourbillonnaire due a la présence de la troncature du bord de fuite
du profil. L’allée tourbillonnaire est encore plus visible en moyennant dans la direction transverse la
norme de la vorticité. En prenant la moyenne, on augmente un peu la cohérence de 'allée tourbillon-
naire.
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FIG. 6.14 — Profil NACA0012 tronqué, Rec = 2.32 x 108 et a = 2.5°. Différentes vues de la norme de la
w|| instantanée (figures du haut) et moyennée en z (figures du bas). Niveaux entre 0 et 5 x 10*s~1.

vorticité

Les lignes de courant du champ instantané (a gauche) et moyenné en temps (a droite) sont tracées sur
la figure 6.15 dans la zone du bord de fuite tronqué. Une large zone de recirculation, principalement
due a la troncature du profil, est présente. Son caractére asymétrique provient de la mise en incidence
du profil par rapport a ’écoulement amont.
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FIG. 6.15 — Profil NACA(0012 tronqué, Rec = 2.32 x 10% et o = 2.5°. Lignes de courant au niveau du bord
de fuite : instantanées (a gauche) et moyennées en temps (& droite).

Le contenu fréquentiel du champ aérodynamique est analysé en étudiant des capteurs de vitesse v’
dans le sillage et des capteurs de pression pariétale. Le taux d’échantillonnage des différents capteurs
est de 100At. L’ensemble des PSD est réalisé¢ sur 8 x 10° itérations. La résolution fréquentielle des
spectres est donc de 138 Hz. L’évolution temporelle de 2 capteurs de vitesse v' placés dans le sillage
du profil est tracée sur la figure 6.16. Les spectres en échelle linéaire montrent clairement 1’existence
d’une fréquence principale. La valeur de cette fréquence principale est donnée dans le tableau 6.3 pour
les différents capteurs. La figure 6.17 présente les résultats pour deux capteurs de pression pariétale.
D’aprés le tableau 6.3, la fréquence principale associée a ’allée tourbillonnaire qui se développe dans
le sillage est trés proche de celle de la pression pariétale a I'intrados du profil. Le caractére large bande
du spectre de pression pariétale a 'extrados ne permet pas de déterminer la valeur de la fréquence
principale.

f(Hz)
v en (X/C,Y/C) = (1.01,0) 3790
v en (X/C,Y/C) = (1.02,0) 3860

p’ alintrados en X/C = 0.98 et nz =37 3734

TAB. 6.3 — Profil NACA0012 tronqué, Rec = 2.32 x 10° et o« = 2.5°. Fréquence principale des différents
capteurs.
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FIG. 6.16 — Profil NACA0012 tronqué, Rec = 2.32 x 10% et o = 2.5°. En haut, évolution temporelle des
fluctuations de vitesse v = v — . En bas, PSD du capteur (a gauche), en échelle logarithmique (au centre)

et en échelle linéaire (a droite).
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FIG. 6.17 — Profil NACA0012 tronqué, Rec = 2.32 x 10% et o = 2.5°. En haut, évolution temporelle des
fluctuations de pression pariétale p’ = p — p. En bas, PSD du capteur (& gauche), en échelle logarithmique
(au centre) et en échelle linéaire (a droite).

6.6 Champs moyens

6.6.1 Coeflicient de pression pariétale

La distribution de pression autour du profil est le premier paramétre qu’il faut comparer avec la
base de données EXAVAC car les efforts aérodynamiques qui s’exercent sur le profil, tels que les
coefficients de portance ou de trainée, peuvent étre déterminés a partir de celle-ci. Le coefficient de
pression donne aussi des informations sur le comportement général des couches limites. Sa distribution
sur le profil est tracée sur la figure 6.18 et il est comparé aux coefficients expérimentaux obtenus dans
F2 et CEPRA19. Nous avons tracé ici ¢, = (P — peo) / (0.5pcU2,) mais on trouve aussi souvent dans
la littérature le tracé de —c,. On distingue nettement la présence des deux marches permettant la
transition des couches limites. A proximité du bord d’attaque la valeur du coefficient de pression
est sous-estimée pour 'extrados. Sur le reste du profil, il est en assez bon accord avec les courbes
expérimentales. Pour le moment aucune explication n’a été trouvée pour expliquer la différence
observée au niveau du bord d’attaque. Comme nous ’avons vu précédemment dans notre étude sur
les effets du confinement expérimental (cf.§5.3) ou dans la description du programme EXAVAC, le
moyen d’essai peut fortement modifier les champs aérodynamique et acoustique autour du profil. La
sensibilité des résultats aux conditions expérimentales peut expliquer une partie de ’écart constaté
sur le coefficient de pression.
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FIG. 6.18 — Profil NACA0012 tronqué, Rec = 2.32 x 10% et o = 2.5°. Coefficient de pression moyen
¢p = (D — Pos) / (0.5pscU2). Présent calcul (—— ). Données expérimentales issues de EXAVAC : F2 (0) et
CEPRA19 (A).

6.6.2 Profils de couche limite sur ’extrados

Une premiére validation de la couche limite sur 'extrados du profil est présentée sur la figure 6.19(a).
La vitesse axiale est tracée en différentes positions sur le profil, 300 mm, 400 mm et 491 mm ce
qui correspond respectivement & X/C = 60.6, 80.8 et 99.2%. Les profils moyens se comparent trés
favorablement avec les profils expérimentaux obtenus par LDV a F2. A cause de la présence d’un
gradient de pression, la vitesse axiale est supérieure a U,, dans la région externe de la couche limite.
Le critére communément utilisé en couche limite de plaque plane pour calculer I’épaisseur de couche
limite § (u < 0.99U,) ne peut pas étre appliqué dans notre cas. A la place, nous superposons
au mieux nos profils moyens avec des profils issus d’une loi puissance en 1/7 pour déterminer la
valeur de ¢ en chacune des positions sur le profil (voir figure 6.19(b)). Sur la figure 6.19(c), les
profils moyens sont tracés en variables de paroi (vt = f(y™)). De y™ &~ 40 & y* ~ 80, les profils
suivent une loi logarithmique standard ut = (1/k)Iny™ + B avec k = 0.1739 et B = 5.24, établie
pour une couche limite sans gradient de pression. Pour l'instant nous avons décidé de négliger le
gradient de pression induit par le profil et 'angle d’attaque. En X/C = 99.2; le profil moyen de
vitesse présente une survitesse dans la région externe qui s’explique par le fait que la couche limite
se détache progressivement du profil. On remarque aussi que nos profils sont un peu plus fins que
les profils expérimentaux. La soufflerie F2 a une section de test de 1400 mm x 1800 mm, alors que
la corde du profil vaut 495 mm. Les parois de la veine peuvent avoir des effets sur le gradient de
pression présent tout au long de la surface du profil. Afin de discréditer cette hypothése, il faudrait
refaire une simulation 3D confinée. Un tel calcul est écarté pour le moment en raison de son coit
CPU élevé.
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F1G. 6.19 — Profil NACA0012 tronqué, Rec = 2.32 x 10°% et a = 2.5°. (a) : Profil moyen de vitesse axiale en
différentes postions sur le profil, (—-—- ) X/C = 60.6%, (- — —) X/C =80.8% et (——) X/C = 99.2%.
Programme EXAVAC : (x), (A) et ( ). (b) : Comparaisons des profils avec une loi puissance en 1/7 pour
déterminer les différentes valeurs de 4. (c) : Profil moyen de vitesse axiale en variables de paroi u™ = f(y™),
(%) X/C = 60.6%, (1) X/C = 80.8% et (o) X/C = 99.2%

6.6.3 Profils moyens dans le sillage

La figure 6.20 illustre le comportement du sillage en X/C = 498/495. Le profil moyen de vitesse axiale
est comparé a celui issu de la base de données EXAVAC. Comme pour les profils moyens de couche
limite sur le profil, les profils dans les sillages sont trop fins. Il semble que la zone de recirculation est
sous-estimée étant donné que la vitesse inverse pour des valeurs de Y/C proche de zéro est surestimée

(figure 6.20).
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FIG. 6.20 — Profil NACA0012 tronqué, Rec = 2.32 x 10% et o = 2.5°. Profil moyen de vitesse axiale (&
gauche) et normale (a droite) dans le sillage du profil en X/C' = 498/495 et Y/C' = 0. (—— ) Présent calcul,
() base de données EXAVAC.
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6.7 Intensités turbulentes

La figure 6.21 présente une cartographie des 6 termes du tenseur de Reynolds moyennés dans la
direction transverse afin d’augmenter la statistique. La zone la plus turbulente se situe juste en aval
du bord de fuite tronqué a une distance sensiblement égale a la hauteur de troncature.

.01 ; ; 0 ; ] 10
Xic Xic

FIG. 6.21 — Profil NACA0012 tronqué, Rec = 2.32 x 10% et a = 2.5°. A gauche, urms/uwﬁl haut) entre 0
et 0.15, Vpms/Uso (au milieu) entre 0 et 0.15 et wWyy,s/Uso (en bas) entre 0 et 0.1. A droite, w/v’/u2, (en haut)
entre £0.01, v/w’/u?, (au milieu) entre +5 x 10™* et v/w’/u?, (en bas) entre 42 x 10~%.

Les profils de fluctuations RMS des trois composantes du vecteur vitesse sont tracés en variables de
paroi sur la figure 6.22 aux trois positions précédemment décrites. Les profils de Spalart [163], obtenus
pour une couche limite de plaque plane sans gradient de pression & Rey = 1410, sont superposés a
nos courbes. Nos profils sont en bon accord avec les profils de Spalart. Deux petites bosses sont
visibles sur nos profils RMS. Ces bosses sont dues aux changements de taille de maille entre les
blocs fins et les blocs grossiers. Manhart [123] a observé le méme phénomeéne dans sa DNS de couche
limite turbulente de plaque plane avec un seul doublement de maillage dans la direction normale & la
paroi. Il explique que ces bosses sont inévitables, car les blocs fins sont capables de résoudre une plus
grande fraction du spectre d’énergie turbulente. Si I’on raffine I’ensemble du maillage, I’amplitude de
ces bosses sera réduite. De plus, nous avons noté qu’au fur et a mesure du calcul, I'amplitude de ces
bosses se réduisait, sans jamais disparaitre.
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FIG. 6.22 — Profil NACA0012 tronqué, Rec = 2.32x10° et o = 2.5°. Comparaisons des intensités turbulentes
sur 'extrados avec les profils de Spalart [163] & Reg = 1410. Présent calcul : (—— ) tpms/Ur, (= = =) Upms/Ur
et (= =) wyms/ur; DNS de Spalart (0) tpms/tr, (A) Upms/tr €t (*) Wems/Ur.

6.8 Champ acoustique

Au regard de la configuration étudiée, on peut s’attendre a ce que le bruit généré par 1’écoulement
autour du profil provienne de la turbulence de couche limite convectée au niveau du bord de fuite,
mais aussi de 1’allée tourbillonnaire générée par le bord de fuite tronqué. L’épaisseur de troncature est
2.5 mm (= 0.505%C), donc on peut s’attendre a ce que 'allée tourbillonnaire soit la source acoustique
prédominante avec une fréquence principale du champ acoustique peut étre directement reliée a celle
de l’allée tourbillonnaire. Des vues instantanées du champ acoustique dans I'ensemble du domaine
de calcul sont présentées sur la figure 6.23. La tache que I'on détecte a I'extréme droite du domaine
dans le sillage du profil est due a la présence d’une zone éponge qui permet de dissiper les structures
de vorticité avant qu’elles n’atteignent la condition limite de sortie et ne générent du bruit parasite.
Le champ acoustique obtenu n’est pas trés propre a cause d’'un manque de convergence des champs
moyens.

En raison de la faible qualité du champ acoustique et de signaux acoustiques trop courts, nous ne
sommes pas en mesure d’étudier le contenu fréquentiel du champ acoustique rayonné. Cependant, la
fréquence principale de I'allée tourbillonnaire a été estimée dans le paragraphe précédent en réalisant
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FIG. 6.23 — Profil NACA0012 tronqué, Rec = 2.32 x 10% et o = 2.5°. Fluctuations de pressions p’ = p — p,
niveaux entre +5 Pa.

des PSD des capteurs de vitesse v’ dans le sillage du profil. Les spectres de la figure 6.16 ont la
méme allure que ceux de TONERA (expérimental et numérique). Le spectre d’un capteur de pression
pariétale proche du bord de fuite obtenu par 'ONERA est comparé sur la figure 6.24 & un spectre
expérimental. On remarque que la fréquence de notre allée tourbillonnaire (3.8 kHz) est surestimée
(2.8 kHz dans les expériences), comme celle de 'TONERA.
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FIG. 6.24 — Profil NACA0012 tronqué, Rec = 2.32 x 105 et v = 2.5°. PSD d’un capteur de pression pariétale
prés du bord de fuite, (—— ) programme EXAVAC et (—— ) simulation de TONERA.

Cette différence de valeur entre le numérique et les expériences peut s’expliquer par le fait que nos
profils moyens de vitesse dans la couche limite sont trop fins (voir figure 6.19(a)). L’épaisseur de
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couche limite est correctement estimée, mais 1’épaisseur de déplacement est sous-estimée. La couche
limite est moins détachée et donc I’allée tourbillonnaire a une fréquence plus élevée.

Si l'on s’intéresse a la configuration de Brooks et Hodgson [24], des mesures de pression pariétale
ont été réalisées pour caractériser I’écoulement autour du profil. Numériquement, Terracol et al. [181]
comparent leurs spectres numériques aux mémes points que Brooks et Hodgson (X/C = 0.9958). Leur
comparaison est globalement satisfaisante : ils retrouvent le caractére large bande du spectre ainsi
que la présence d’un pic. Cependant, les niveaux sont surestimés de 3 dB et la fréquence principale de
l'allée tourbillonnaire (4.7 kHz) est elle aussi surestimée (3.5 kHz dans 'expérience). La surestimation
de la fréquence va dans le méme sens que la finesse de leurs profils moyens par rapport aux profils
expérimentaux. Nous remarquons le méme comportement dans notre simulation.

6.9 Conclusion

La simulation du bruit de bord de fuite généré par un profil NACA0012 tronqué a grand nombre de
Reynolds était une simulation ambitieuse en termes de moyens de calcul et de méthodes numériques
a employer. Sans 'utilisation de la méthode multi échelles multi pas de temps développée dans le
chapitre 3, nous n’aurions pas été en mesure de réaliser une telle simulation. En effet, sans cette
méthode, le cotit CPU aurait été multiplié par 10. Les premiéres comparaisons entre les expériences
et la simulation sont assez encourageantes. Le calcul mériterait d’étre poursuivi afin de converger les
grandeurs statistiques. Une meilleure convergence des champs moyens permettrait aussi une meilleure
visualisation du champ acoustique. Un seul calcul a été réalisé pendant la troisiéme année de thése,
compte tenu des heures de calcul disponibles. Malgré les moyens de calcul mis en oeuvre, nous n’avons
pas obtenu un meilleur résultat numérique que 'ONERA en ce qui concerne la fréquence principale
de I’écoulement et du champ acoustique.



Conclusion

Au cours de cette thése, nous avons développé un code de calcul aéroacoustique afin de simuler le
bruit généré par des écoulements autour de profils. Nous avons mis en oeuvre des méthodes numé-
riques d’ordre élevé sur des maillages cartésiens et curvilignes. L’utilisation de méthodes numériques
d’ordre élevé permet de ne pas dissiper les ondes acoustiques dont 'amplitude est trés faible de-
vant les fluctuations hydrodynamiques. La transformation de coordonnées, nécessaire pour réaliser
des simulations autour de formes curvilignes, s’accompagne de traitements numériques spécifique
afin d’éviter I'introduction d’erreurs numériques supplémentaires. En un point donné du maillage, le
méme schéma numérique doit étre utilisé pour calculer la matrice jacobienne et les dérivées spatiales.
En 3D, la matrice jacobienne doit aussi étre calculée sous forme conservative. Le passage du code
cartésien au code curviligne a été validé au travers de plusieurs cas tests acoustiques. L’étude du
bruit eeolien révéle la capacité du présent code de calcul a capter le champ acoustique rayonné par le
cylindre en écoulement.

De plus, afin de limiter le nombre de points et de réduire le cotit CPU des simulations, nous avons
étendu en maillage curviligne la méthode de Tam et Kurbatskii [177]. Le domaine de calcul est divisé
en blocs, et la taille de maille peut doubler entre deux blocs adjacents. Ce doublement de maillage
s’accompagne d'un doublement du pas de temps. De nouveaux coefficients pour des schémas sur 11
points pour le traitement des interfaces entre les blocs fins et grossiers sont proposés. Le traitement
spécifiques de ces interfaces permet de conserver la nature d’ordre élevé de 'algorithme de calcul. La
faisabilité de cette méthode multi échelles multi pas de temps est démontrée grace a divers cas tests
en maillage curviligne.

Le calcul du bruit de bord d’attaque d’un profil de Joukowski confirme la capacité du code & traiter
des configurations de profils. La réalisation de l'interaction gust/arfoil nous a permis de comparer
nos résultats avec I'’ensemble des auteurs ayant répondu a ce probléme issu d’un benchmark de la
NASA [38]. Ces résultats sont en bon accord avec les références.

L’intérét de 1'utilisation de I'algorithme multi échelles multi pas de temps est clairement démontré
dans le calcul du bruit de bord de fuite généré par un profil NACA0012 & bas nombre de Reynolds.
Dans ces simulations 2D, le domaine de calcul doit étre suffisamment grand pour inclure plusieurs
longueurs d’onde du champ acoustique. Dans le méme temps, la discrétisation spatiale du maillage
doit étre fine prés du profil pour capter I’ensemble des phénoménes physiques. La méthode multi
échelles multi pas de temps permet de répondre a ces deux contraintes tout en diminuant le cotit de
calcul par rapport a un domaine de calcul monobloc. L’ensemble des résultats obtenus se comparent
trés favorablement a ceux de Hatakeyama et Inoue [80]. De plus, ces résultats sont obtenus dans des
maillages beaucoup plus légers que ceux de Hatakeyama et Inoue [80]. Cette premiére étude du bruit
généré par I’écoulement autour d’un profil nous a aussi permis de mettre en évidence les différents
régimes d’écoulement existants en fonction de l’angle d’incidence du profil. L’influence de ’angle
d’incidence a été étudiée aussi bien sur le champ aérodynamique que sur le champ acoustique grace
a la réalisation d’un calcul direct (DNC) qui permet d’obtenir, lors d’une méme simulation, ces deux

193
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champs. A travers ces simulations, nous avons démontré que la DNC permet de relier directement le
champ acoustique aux phénomeénes physiques.

Pour des nombres de Reynolds modérés et dans certaines configurations d’écoulement, de nouveaux
mécanismes de génération sonore apparaissent. Le mécanisme de génération de bruit tonal en fait
partie. L’écoulement contient une double boucle de rétroaction qui génére une fréquence principale
ainsi que des modes secondaires régulierement espacés en fréquence. Les configurations pour lesquelles
le bruit tonal est attendu peuvent étre déterminées par la courbe de Lowson et al. [120]. Cependant,
nous avons montré par I'intermédiaire de nos simulations 2D autour d’un profil NACA0012 & Reynolds
2 x 10% et pour un angle d’incidence variant de 0 & 8°, que cette courbe ne constitue pas une frontiére
nette entre les configurations pour lesquelles le bruit tonal est ou n’est pas attendu. En réalité,
lorsque 'angle d’incidence augmente, on a une transition continue entre le bruit tonal et le bruit
large bande. Avec les paramétres de nos simulations, le mécanisme de bruit tonal est maximal pour
un angle d’incidence de 3°, valeur qui différe un peu de celle trouvée par Desquesnes et al. [45] (2°).
Ces simulations bidimensionnelles révélent aussi les limites d’une approche en 2D par I'apparition
de tourbillons non physiques notamment. Les simulations sur un profil NACAO018 en incidence
nécessitent la résolution des équations de Navier-Stokes 3D. En effet, le champ aérodynamique est
clairement tridimensionnel et la présence d’'une modulation spatiale est visible dans la direction
transversale au profil sur le champ acoustique rayonné. Une étude du confinement expérimental a aussi
été menée afin de quantifier I'influence des parois haute et basse d’une soufflerie & veine fermée sur
les champs aérodynamique et acoustique. Le phénoméne de blocage induit par la présence des parois
haute et basse est équivalent & un angle d’attaque supérieur a celui du calage aérodynamique du profil
en 'absence de parois. De plus, le champ acoustique rayonné par le profil rentre en résonance avec
le premier mode de veine, ce qui a pour effet d’augmenter considérablement les niveaux acoustiques.
Dans le cas non confiné, le champ acoustique est di a la diffraction des fluctuations de pression
induites par la convection des structures turbulentes au niveau du bord de fuite et est de nature
dipolaire. Nous avons tiré comme conclusion de cette étude que les résultats expérimentaux issus
d’une soufflerie a veine fermée dont les dimensions de section sont faibles devant la corde du profil
doivent étre utilisés avec précaution afin de valider une simulation numérique en champ libre. Les
simulations autour du profil NACAO0018 constituent les premiéres simulations en 3D. Par I'utilisation
de la méthode multi échelles multi pas de pas de temps, nous avons pu légérement contrebalancer le
surcoiit induit par le passage du code 2D au code 3D.

Dans le dernier chapitre de cette thése, nous avons présenté les premiers résultats d’'un calcul de
bruit de profil ambitieux, de par le grand nombre de Reynolds 2.32 x 10° et le cotit induit. Le cal-
cul comporte 32 x 10° points et a cofité environ 2500 heures sur un supercalculateur NEC-SXS.
Ce calcul s’inscrit dans le cadre d’une collaboration avec 'TONERA qui a pour but de comparer les
résultats issus des simulations numériques avec la base de données expérimentale EXAVAC établie
par TONERA. D’un point de vue numérique, nous n’aurions pas eu les moyens de calcul de mener
une telle simulation sans 1'utilisation de la stratégie de calcul multi échelles multi pas de temps. Elle
permet de réduire le cotit de calcul d’un facteur 10 comparée a une stratégie monobloc mono pas de
temps qui aurait contenu environ 200 x 10° points. Nous avons aussi proposé une approche permet-
tant la transition laminaire/turbulent des couches limites par 'introduction d’une petite marche sur
chacune des faces du profil. Les profils moyens des couches limites sont en assez bon accord avec les
courbes expérimentales. En effet, I’épaisseur des couches limites est correctement prédit. Cependant,
I’épaisseur de déplacement est sous estimée, ce qui a pour effet de modifier sensiblement le nombre de
Strouhal associé a 1’écoulement. Malgré cet écart en fréquence, les couches limites turbulentes sont
bien captées et ’allée tourbillonnaire due & la troncature du profil est bien présente. L’obtention d’un
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champ acoustique d’avantage exploitable nécessiterait soit la poursuite de cette simulation soit la
réalisation d’une nouvelle simulation numérique en tenant compte de ’expérience de la premiére. Le
calcul LES du bruit rayonné par un profil a grand nombre de Reynolds est maintenant accessible en
utilisant des stratégies de calcul adaptées. Rappelons que Marsden et al. [126, 128] sont les premiers
en 2005 et en 2008 & avoir réalisé une DNC 3D d’un profil NACA0012 & Reynolds 5 x 10° et & avoir
obtenu des résultats en bon accord avec des données expérimentales.

En conclusion, nous avons montré au cours de ce manuscrit la capacité de I’ensemble des méthodes
numériques mises en oeuvre a simuler le bruit d’origine aérodynamique généré par des profils 2D
et 3D. Le présent code de calcul est capable de traiter des cas de bruit de bord d’attaque et de
bruit de bord de fuite. De plus, nous ne sommes pas limités géométriquement au seul cas d’un profil.
Toutes les formes géométriques arrondies dont le maillage de calcul est structuré, peuvent a priori
étre traitées par le présent code de calcul.

Perspectives

La poursuite du calcul NACA0012 & Reynolds 2.32 x 10° n’est pas pour le moment envisagée car une
meilleure convergence des champs moyens et des statistiques turbulentes ne modifierait pas la valeur
de la fréquence principale de I’écoulement. La caractérisation du gradient de pression se développant
sur le profil est nécessaire afin d’apporter des réponses sur la mauvaise estimation de I’épaisseur de
déplacement. Une comparaison avec les résultats de Spalart et Watmuff [164] est envisagée a court
terme. Il serait aussi intéressant de mener des simulations RANS afin de déterminer si le confinement
expérimental modifie I’écoulement. Les écarts présents sur le coefficient de pression pariétale pourrait
ainsi étre expliqués. En fonction des résultats des simulations RANS, il faudrait peut étre inclure
numériquement les parois haute et basse de la soufflerie comme nous 'avons fait dans le cas du
NACAO0018. L’intégration de ces parois augmenterait le cotit de la simulation. Il serait plus simple de
modifier légérement ’angle d’incidence du profil car nous avons vu que le confinement expérimental
est équivalent a un angle d’attaque supérieur a celui du calage aérodynamique.

Le dépouillement du calcul n’est pas encore terminé. Les mécanismes de génération sonore peuvent
étre étudiés a l’aide des corrélations. De plus, une comparaison de nos résultats acoustiques avec des
modeéles existants (Amiet [2| et Howe [87]) est tout a fait envisageable. Nous disposons aussi de la
pression pariétale toutes les 100 itérations afin de calculer des spectres pariétaux. Toute une série de
capteurs est disponible dans la couche limite a I'extrados en 0/2 afin de la caractériser. Le calcul de
la vitesse de convection des structures ainsi que la réalisation de spectre k — w est a réaliser.

Dans cette thése, nous nous sommes uniquement intéressés a des écoulements avec des nombres de
Mach inférieurs & 0.5. Le caractére centré des schémas spatiaux et des filtres induirait des oscilla-
tions numériques parasites dans les cas transsoniques avec présence de chocs. Julien Berland, dans
le cadre de son post-doctorat au sein du laboratoire SINUMEF, a implémenté le filtre d’ordre élevé
couplé & un filtre d’ordre réduit de Kim et Lee [101] dans le présent code de calcul de bruit de
profil. Ce filtre utilise un senseur de Jameson [93| basé sur la dilatation et permet de supprimer les
oscillations parasites dues a la présence de chocs. Une comparaison des solutions numériques avec ou
sans filtre de Kim et Lee [101] est effectuée dans la référence [13] dans le cas d’un profil NACA0012
non visqueux a Mach 0.85 et avec un angle d’incidence de 1°. Ces travaux sont les prémices de la
réalisation d’un cas de tremblement transsonique en LES autour d’un profil dans le cadre d’'un pro-
jet ANR nommé SPICEX (Simulation numeériques hautes Performances d’une Interaction onde de
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Choc/couche limite en Ecoulement eXterne) dans lequel sont impliqués le laboratoire SINUMEF,
le LEA Poitiers, 'IMFT Toulouse et 'TONERA DAAP Meudon. Afin d’optimiser le présent code de
calcul, la possibilité d’impliciter ’avancement temporel sera étudiée. Cette implicitation est indispen-
sable pour capter le phénoméne de tremblement dont la fréquence est au moins d’un ordre inférieur
a la fréquence principale de I’écoulement autour du profil NACA0012 a Reynolds 2.32 x 10°. La pa-
rallélisation a 'aide des bibliotheques MPI du code de calcul devra étre améliorée afin d’augmenter
la courbe d’accélération du code sur les machines massivement paralléles. Ce travail permettra aussi
de diminuer le temps de restitution des simulations.

Dans le deuxiéme chapitre de cette thése, I'interaction gust/airfoil constitue la premiére étape de la
simulation numérique de I'interaction d’une turbulence de grille avec un profil. Ce calcul nécessiterait
au préalable le passage du code de calcul d'un maillage CH & un maillage HH afin d’optimiser la
répartition des points. Nous serions ainsi en mesure de réaliser le probléme 2 de la catégorie 3 du
benchmark [38] de la NASA, qui consiste a calculer 'interaction entre une rafale de vent et une grille
d’aubes.
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Simulation directe du bruit de bord de fuite d’un profil par une méthode

multi domaines.

Résumé :

L’analyse des mécanismes de génération de bruit pour des trongons d’aile placés dans des écoulements
a grand nombre de Reynolds s’inscrit dans le cadre de la réduction du bruit de cellule des avions.
Afin d’améliorer la compréhension des phénomeénes mis en jeu, nous proposons de développer un code
aéroacoustique permettant d’obtenir directement le bruit d’un profil. Nous détaillons en particulier
le développement de méthodes numériques minimisant les erreurs de dispersion et de dissipation
afin de préserver la nature des ondes acoustiques. Une stratégie de calcul multi échelles multi pas
de temps permet la réalisation de raffinements locaux en maillage structuré et ainsi la réduction du
cott de calcul. Ce code est mis en oeuvre pour simuler le bruit rayonné par un profil NACA0012
en 2D & faible nombre de Reynolds et étudier I'influence de ’angle d’attaque. Parmi les mécanismes
de génération de bruit, le mécanisme de bruit tonal peut se rencontrer dans des configurations avec
des nombres de Reynolds modérés. Une discussion sur l'existence de ce mécanisme par un profil
NACA0012 & Reynolds 2x 10° est proposée. Nous menons aussi une étude numérique 3D de I'influence
du confinement expérimental, créé par les parois d’une soufflerie, sur les champs aérodynamique et
acoustique autour d’un profil NACA0018 & Reynolds 2 x 10°. Enfin, le bruit de bord de fuite dun profil
NACA0012 tronqué a grand nombre de Reynolds (2.32 x 10°) est calculé par simulation des grandes
échelles. Une premiére comparaison des résultats est effectuée avec la base de données expérimentale
EXAVAC. Les principaux mécanismes de génération sonore sont bien reproduits par notre approche
multi domaine.

Mots-clés : calcul direct, bruit de profil, stratégie multi échelles multi pas de temps.

Direct computation of airfoil trailing edge noise with a multi-domain

approach.

Abstract:

The study of the mechanisms of noise generation by the flow over an airfoil is essential to reduce
the airframe noise. A direct aeroacoustic solver has been developed to shed some light on these
mechanisms. Low dissipation and low dispersion numerical schemes are designed to preserve the
weak acoustic waves. A multi-size mesh multi-time step algorithm has been developed to realize
local grid refinements on a structured mesh and to reduce the calculation cost of the direct noise
computation. The present solver is used to compute the noise generated by a 2-D NACA0012 airfoil
at a low Reynolds number and to study the effect of the angle of attack on both flow and acoustic
fields. Furthermore, the presence of the tonal noise from a NACAO0012 airfoil at a moderate Reynolds
number of 2 x 10° is investigated. A numerical insight into the effect of the experimental confinement
due to the wind tunnel walls is then given for a 3-D NACAO0018 airfoil at Reynolds 1.6 x 10°. Finally,
a direct computation of the flow over a 3-D truncated NACAO0012 airfoil at a high Reynolds number
(2.32 x 109) is performed by large eddy simulation. The solution is compared with an experimental
database named EXAVAC. The main noise generation mechanisms are well reproduced with the
multi-domain approach.

Keywords: direct noise computation, airfoil noise, multi-size mesh multi-time step algorithm.
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