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Introduction

L’apparition des premiers turboréacteurs d’avions dans les années 50 a initié la problématique des
nuisances sonores en milieu urbain dans le secteur aéronautique. Le développement des flottes aé-
riennes et des aéroports les années suivantes a rendu plus urgent le besoin de réduire les différentes
composantes de bruit d’un avion. L’intégration écologique des aéroports dans ’environnement urbain
reste actuellement un probléme ouvert.

C’est dans ce contexte que 'aéroacoustique a connu dés lors un essor sans précédent. Cette disci-
pline se rapporte a ’étude du bruit d’origine aérodynamique, majoritairement dans les secteurs du
transport routier, ferroviaire et bien évidemment aérien. Les sources de bruit aéroacoustique sont
multiples pour un avion. Une des composantes importantes et qui a été la plus étudiée est celle du
jet en sortie du réacteur. Cette composante fait encore I’objet de nombreuses investigations. Ce bruit
est fortement audible au décollage de 1’avion, lorsque celui-ci a besoin d’un maximum de puissance.
A TDatterrissage, le régime des moteurs est réduit et la source acoustique prépondérante est le bruit
de cellule de I'avion, c¢’est-a-dire celui da & sa voilure, a son fuselage et a son train d’atterrissage. Ce
bruit est devenu d’autant plus important aux yeux des industriels que différents progrés techniques
ont déja contribué a réduire drastiquement le bruit des moteurs. Le bruit de la voilure d’un avion en
phase d’atterrissage est assez complexe. On distingue ainsi le bruit lié au bord d’attaque (interactions
avec des structures tourbillonnaires et avec la turbulence atmosphérique) et le bruit de bord de fuite
(da a des lachés tourbillonnaires ou a la diffraction de structures turbulentes par le bord). Durant
la phase d’atterrissage, les volets hypersustentateurs sont déployés et le probléme se complexifie en-
core avec ’apparition de deux corps supplémentaires. Si ces composantes du bruit de cellule lors de
Iatterrisage sont prépondérantes, d’autres sources de bruit plus discrétes existent. Ces sources sont
essentiellement dues aux irrégularités de la surface de 'aile comme la présence de tubes de pitot ou
de petites cavités. Ces cavités peuvent avoir divers roles comme assurer une ventilation d’air chaud
afin d’éviter le gel des lames d’une aile ou évacuer un surplus de carburant en cas d’urgence. Lors
de la phase d’atterissage, ces cavités générent un bruit assez intense et trés marqué en fréquence.
Meéme si ces composantes ne sont pas assez importantes pour rentrer en compte lors de la certification
acoustique des avions, elles sont suffisamment prises au sérieux pour que les avionneurs les étudient
de prés.

De nos jours, la simulation numérique en mécanique des fluides est une alternative plausible aux cam-
pagnes expérimentales pouvant parfois s’avérer onéreuses. En simulation numérique pour I’aéroacous-
tique, deux approches différentes existent. La premiére consiste a simuler les équations Navier-Stokes
pour la région responsable du bruit aérodynamique grace a un code de simulation de mécanique des
fluides. Cette zone peut étre restreinte et les ondes acoustiques ne sont pas forcémment prises en
compte. La simulation sert ensuite a construire des termes sources pour une analogie acoustique.
Cette analogie acoustique est une reformulation des équations de Navier-Stokes et permet, si l'on
connait la source du rayonnement acoustique, d’en déduire le rayonnement. L’analogie acoustique est
basée sur les travaux de Lighthill [120, 121]. Une deuxiéme approche est le calcul direct du bruit ou
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Direct Noise Computation (DNC) en anglais. Cette solution consiste a simuler en un seul calcul a
la fois le champ aérodynamique et le champ acoustique via une résolution compléte des équations
de Navier-Stokes compressibles. Ainsi aucune erreur de modélisation, due & une simplification des
équations, n’est réalisée. Les différents schémas numériques pour ce genre de simulation doivent étre
a la fois capables de propager les ondes acoustiques sur des longues distances sans les dissiper, mais
aussi étre capables de résoudre les grandes longueurs d’onde et les plus petites longueurs d’onde liées
a un rayonnement acoustique haute fréquence ou aux fines échelles turbulentes. Ces simulations né-
cessitent donc des schémas les moins dissipatifs et dispersifs possibles. En général, les schémas utilisés
ont un comportement que ’on nomme quasi-spectral, au sens ou ils sont optimisées pour résoudre
un spectre de longueur d’ondes trés étendues [116, 184|. Ainsi, grace a ce type de simulation, de
nombreuses études sur divers écoulements ont pu étre réalisées avec succés [34].

Pour des simulations numériques utilisant des maillages structurés, ’emploi de géométries curvilignes
complexifie le calcul comme c’est le cas pour un profil d’aile par exemple. En effet, des maillages cur-
vilignes impliquent & certains endroits des cellules assez déformées pour dégrader la précision des
schémas, voir compromettre la simulation. De plus, ces déformations peuvent étre trés prononcées
lorque I’on s’éloigne du corps autour duquel ’écoulement est résolu. C’est pourquoi, des techniques de
recouvrement de maillages ont été mises au point afin de mieux controler la régularité des mailles et
la densité des points des maillages [11, 28|. Ces techniques consistent a utiliser plusieurs topologies de
maillages pour un méme calcul. Les différents maillages communiquent leur solution calculée grace a
des interpolations. Pour un profil d’aile par exemple, on utilise un maillage curviligne restreint autour
du profil qui recouvre un maillage cartésien de fond. Pour le cas d’un écoulement au-dessus d’une
cavité cylindrique, on préfére utiliser un maillage cylindrique dans la cavité et un maillage cartésien
au-dessus. Cependant, de telles techniques ont longtemps été utilisées avec des schémas d’ordre faible
réservés a des simulations aérodynamiques pour lesquels de petites échelles, liées a la turbulence
ou a l'acoustique, n’avaient pas besoin d’étre résolues. Ce n’est que récemment que les simulations
aéroacoustique emploient ces méthodes avec des schémas d’ordre élevés.

Projet Aerocav AIRBUS a initié dans le cadre de l'initiative de recherche IROQUA, et avec le
soutien de la Fondation de Recherche pour I’Aéronautique et I'Espace (FRAE), le projet AEROCAV
(Aéroacoustique des cavités) destiné a étudier le bruit rayonné par un écoulement subsonique au-
dessus de cavités cylindriques. Ces cavités mesurent une dizaine de centimeétres et se situent sous les
ailes d’avions. Elles sont destinées a I’évacuation de surplus de carburant. Elles ne se ferment pas par
mesure de sécurité. En phase d’atterrissage de ’avion, elles émettent un rayonnement acoustique trés
marqué en fréquence. Dans le cadre de ce projet, plusieurs campagnes expérimentales et numériques
sont réalisées par plusieurs laboratoires afin d’améliorer la compréhension de la dynamique de ces
cavités ainsi que de prédire quantitativement leur rayonnement acoustique. Les campagnes expéri-
mentales sont menées dans la soufflerie subsonique F2 de PONERA (située a Fauga-Mauzac) et par
le Laboratoire de Mécanique des Fluides et d’Acoustique (LMFA) dans la soufflerie anéchoique de
I’Ecole Centrale de Lyon. Afin de comparer et recouper divers résultats, des simulations numériques
d’écoulements de cavités cylindriques sont réalisées par le département DSNA de TONERA, le LMFA,
ainsi que le laboratoire de Dynamique des Fluides (DynFluid) de I’école des Arts et Métiers Paris-
Tech. Ces campagnes sont aussi complétées par des études théoriques de stabilité linéaire réalisée par
le département DMAE de 'ONERA et le laboratoire Dynfluid.
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Objectifs de la thése

Cette thése s’inscrit dans le cadre de la campagne numérique du projet AEKEROCAV. Une simulation
numérique du rayonnement acoustique d’un écoulement affleurant une cavité cylindrique sera réalisée
grace a un calcul direct du bruit. Les maillages utilisés seront structurés sur lesquels les équations
de Navier-Stokes seront discrtétisées grace a des schémas numériques aux différences finies de haute
précision. Cependant, I'aspect cylindrique de la cavité implique, comme il a été mentionné plutot,
requiert ’emploi de techniques de recouvrement de maillages. Les difficultés de ces méthodes sont
d’une part, le développement du code lorsque les schémas de discrétisation impliquent de larges
supports de discrétisation, et d’autres part le choix de I'interpolation pour ne pas dégrader la précision
de la solution lors de la communication entre les maillages. De plus, afin de simuler un écoulement le
plus réaliste possible et le plus conforme aux expériences, un travail sur I'introduction de turbulence
en amont de la cavité sera réalisé. Pour un calcul direct de bruit, la difficulté de I'introduction de
turbulence en entrée de domaine est de réduire le plus possible le rayonnement acoustique parasite.
En effet, nous verrons que ’acoustique rayonnée par I’écoulement au-dessus de la cavité est trés faible
et que suivant les méthodes d’introduction employées, ce rayonnement peut étre totalement masqué.
Enfin, I’étude d’un écoulement au-dessus d’une cavité cylindrique sera abordée. Afin de valider nos
résultats, les calculs seront comparés aux bases de données expérimentales. Le but de ces calculs est
d’observer la complexité de I’écoulement due a une cavité cylindrique et de prédire le rayonnement
acoustique.

Organisation du mémoire

Dans un premier chapitre, les schémas numériques de haute précision utilisés pour la réalisation d'un
calcul direct seront détaillés. La modélisation utilisée pour la simulation des grandes échelles est aussi
abordée.

Le deuxiéme chapitre porte sur la mise en place de méthodes de recouvrement de maillages pour le
calcul direct. Le point principal de ce chapitre sera le choix de 'interpolation compatible avec des
schémas de haute précision. Dans un premier temps, ’analyse et la validation d’interpolations dans
un espace a une dimension seront entreprises. Dans un deuxiéme temps, les interpolations dans un
espace a deux dimensions seront étudiées. A l'issue de divers cas tests, un choix sur 'interpolation
sera fait.

Le troisieme chapitre aborde les conditions d’entrée turbulente dans le cadre de calculs en aéroacous-
tique. Plusieurs techniques seront abordées. Les premiéres, basées sur les méthodes de turbulence
synthétique, sont la technique des modes de fourier aléatoires (Random Fouier Method) et la mé-
thode des structures synthétiques (Synthetic Eddy Method). Les méthodes de recyclage et de remise
a D’échelle d’un calcul précursseur de couche limite turbulente seront ensuite testées. Enfin, une mé-
thode basée sur la transition vers la turbulence par un profil inflexionnel perturbé est developpée.
Une bibliographie exhaustive du bruit de cavité est ensuite proposée dans le quatrieme chapitre. Les
études expérimentales et numériques mentionnées aborderons aussi bien les cavités rectangulaires
que les cavités cylindriques.

Enfin, dans le dernier chapitre, deux simulations d’écoulement au-dessus d’une cavité cylindrique
seront réalisées. La cavité aura un diameétre égal a sa profondeur de 100 mm et 1’écoulement subso-
nique aura une vitesse amont de 70 m/s. La différence entre les deux simulations est essentiellement
la présence d’une condition d’entrée turbulente dans I’'une d’entre elles. Les deux simulations seront
comparées & la campagne expérimentale de I'Ecole Centrale de Lyon.
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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 inférieures de un a plusieurs
ordres 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
présentons dans ce chapitre ’ensemble des méthodes numériques que nous utiliserons par la suite
pour étudier le bruit d’'un écoulement affleurant une cavité cylindrique.

1.1 Equations résolues

Lors de la simulation du bruit de cavité cylindrique, deux formulations 3-D des équations de Navier-
Stokes sont utilisées. La premiére est la formulation cartésienne. En effet, un maillage cartésien en
dehors de la cavité permet de mieux propager les ondes acoustiques et de mieux discrétiser la turbu-
lence dans la couche limite en amont de la cavité. La deuxiéme formulation utilise les coordonnées
cylindriques afin d’améliorer le traitement des parois de la cavité.

1.1.1 Formulation 3-D cartésienne

Les équations de Navier-Stokes en formulation conservative pour un maillage cartésien (z,y,z)

s’écrivent :
ou oF 0G OJH B

Tt ta s O (1.1)
avec

U = (p, pu, pv, pw, pE)*

F:Fe_Fy+Q$

G:Ge_Gu+QQ

H:He_Hu+qz
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ou l'indice e correspond a la partie Euler et 'indice v a la partie visqueuse des flux. ¢,, g, et ¢.
correspondent aux trois composantes du flux de chaleur définies par ¢, = —(uc,/0)(0T/0a)) ot
est la viscosité dynamique moléculaire, o est le nombre de Prandtl et c, le coefficient de chaleur
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
qu +p T
F. = puv F, = Tay
pUwW Tas
(pE + p)u UTyy + Uy + Wy,
pu 0
pU Tay
G, = pv? +p G, = Tyy (1.2)
PUW Tyz
(pE +p)v UTyy + VTyy + WTy,
pw 0
puw Taz
He = pow H, = Tyz
pw2 +p Tzz
(PE + p)w UTgy + UTyy + WT,,

P, P, u,v et w étant respectivement la masse volumique, la pression et les composantes horizontale,
verticale et transversale de la vitesse. E représente I’énergie interne totale définie par :

E=p/l(y=Dpl + (u’ + 0" +w?)/2,
le systéme étant fermé par ’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 :

x
ou  Ov
Txy_lu<8_y o
B ou  Ow
T“_M<_z+8_x)
ov 2 (0u Ov Ow
w253 (G5 o))
ov  Ow
T‘“:“<5+3—y)
S T
. 0z 3\0x Oy 0z

La viscosité dynamique est déterminée a partir de la loi de Sutherland.
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1.1.2 Formulation cylindrique

Les équations de Navier-Stokes en formulation conservative pour un maillage cylindrique (r, 6, z)
s’écrivent :
8U+18TF+18G+8H+B_O (1.3)
oo ror rod 0z r '

avec

U = (p, puy, pug, pu., pE)T
F=F.-F, +¢q
G=Gc—G,+q
H=H.-H, +q.
B—-B.-B,

Les flux convectifs F,, G¢ et He et les flux visqueux F,, G, et H,, ainsi que B, et By, sont donnés
par les expressions suivantes :

Py 0
put+p Ty
Fo = PUrUg F, = Tro
PURU, Trz
(pE + p)u, UpTyr + UeTro + UsTrs
Pl 0
PUrUg Tro
Ge = Pug +p GI/ = Too
PloUz e
(,OE + p)UQ UrTre -+ UYTHo + U,TY~
. . (1.4)
PURU, Trz
He = PUHU HI/ = T9z
puz +p T2z
(pE + p)uz UpTry + UgTyy + UL T,
0 0
—(pug + p) Tog
B. = PUrUg B, = Tro
0 0
0 0

u-, ug et u, étant respectivement les composantes radiale, azimutale et axiale de la vitesse. L’énergie
interne totale £ est donc définie par :

E=p/[(y = Dpl + (ul + uj +u2)/2,
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le systéme étant aussi fermé par I’équation des gaz parfaits. Les trois composantes du flux de chaleur
sont données par :

-wcmg—f

10T
qe (MCP/O-) 80

8T
q- (/’LCP/O-) az
Les composantes du tenseur de déformations pour une formulation cylindrique et un fluide newtonien
sont :
B aur 2 (10ru, n 1 Jug n ou,
e = I 0r 3\r or r 00 0z

10u, Ouyg u@)

5 1%_’_& B 13TuT+13u@+8uz
r 00 r 3\r or r 00 0z

— zauz__ 10rur+10u9+8uz
= H 0z 3\r Or r 00 0z

La viscosité dynamique est aussi déterminée a 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) choisie. 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.

1.2.1 Différences finies standards sur 2N + 1 points d’ordre 2N

Une dérivée spatiale 0f /Ox est approximée par :

N
gf (20) :AL :z: flzo+jAx))| = Za] (xo+jAz)— f(zo—jAx)] ou a; =—a_; (1.5)
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On annule les termes du développement de Taylor de f jusqu’a I'ordre Az*¥~! inclus :
_ _ iAx)? iAx)? Ax
Fla +3A2) = f(ao) + G Ar (z0) + L5 pr(ay) + U2 prie) 4 UOD pin )
_ , iAx)? iAx)? Ax
Flao — A2) = f(a0) = A ay) + IS priag) - U gy UBEE gy
d’ou
N . . .
8]‘ 1 253 Ax3 25°Ax® 27" Ax”
o) = A7 P [QJAWC (o) + =57 " (o) + Tf(5)($o) + FO (o) +
‘= ! ! !
Les coefficients a; sont alors solutions du systéme suivant :
( N
> 2ja;= 1
j=1
N
ngaj =0
g =1 N relations —  ordre 2N
N
ZJ2N_1aj — 0
\ Jj=1

Analyse dans ’espace de Fourier En effectuant la transformée de Fourier de (1.5), on définit un
nombre d’onde effectif du schéma aux différences finies k* :

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 choisie 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) [184]. Ainsi, on cherche & minimiser 'erreur :

In(kAz) OF
o / Az — kAz| din(kAz)  —  2E
In(kAz); daj;

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 OF/0a; = 0 pour j =1 & M — N afin d’obtenir un
systéme de N équations a NN inconnues a;.
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T 7 10
rd
” -1
‘ 10
34l ot E
rd —_
X /” ; 10 2'
g I
=~ <10 '}
W4t i 4
10 '}
0 ‘ ‘ ‘ 10° ‘ ‘ ‘
0 4 2 34 T 16 8 4 2 T
kA x kAX

Fi1G. 1.1 — Caractéristiques des schémas dans I'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.

N N
Schéma optimisé sur 11 points & ’ordre 4 On résout le systéme ZQjaj =1 ;Zj3aj =
j=1 j=1
oF oF oF
0;=—=0;=—=0;-— =0 avec (kAx), = 7/16 et (kAx), = 7/2. Les coeflicients sont donnés
day dasy das

dans Bogey et Bailly [19]. L’optimisation du schéma est clairement visible sur la figure 1.2, ou l'erreur

T 7 10
rd
I’ -1
'
34 ," Elo
Pid X . -2
< _)‘410 3
d w2 ~
< <10 °}
4} i 4
10 }
0 ‘ ‘ ‘ 10° ‘ Al
0 4 T2 34 L1 W16 V8 w4 2 T
kA X kAx

F1G. 1.2 — Caractéristiques des schémas dans I'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 kAz. 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.

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 m/4 et /2.
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1.3 Filtrage sélectif

Les oscillations maille & 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 :

FU (x0) = f (20)—0aDy (r0) avec 0<oq<1 et Dy (x) Z d;f (wo+jAz)

J=

La fonction d’amortissement du filtre centré est :

N
Dy (kAz) = dy + Z 2d; cos (jkAx)

j=1

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

On annule les termes du développement de Taylor jusqu’a Axz?Y~! inclus

N
Dy (x0) = dof (o) Z f(zo + jAZ) + f(z0 — jAZ)]
al 274 Azt 276 Az
= dof(z0) Z {Qf w0) + 77 Az f" (o) + FW (o) + =—— (o) +

A 4 6!

et les coefficients d — j sont solutions du systéme :

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

N N
=1

N relations + J=1

Di(m)=1 = do+2) (-1Vd;=1

N
ZjZN*Zdj = 0

\ Jj=1
Les fonctions d’amortissements des filtres standards sont tracées sur la figure 1.3.

1.3.2 Filtres optimisés

On choisit de minimiser I'erreur de dissipation :

In(r/2)
E :/ Dy (kAzx) d(In(kAx))

n(7/16)
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1 10°

10 '}

< <

3 os 2

= =40

0.25 10 ¢
10
0 10 : : :
0 4 w2 34 n 16 8 4 w2 n

kAX kAx

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.

Les coefficients du filtre optimisé sur 11 points sont donnés dans Bogey et Bailly [19]. Ce 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 7/2, 'erreur de dissipation du filtre est bien moindre pour le filtre optimisé. Cependant
Ioptimisation du filtre augmente légérement le niveau de dissipation pour les faibles nombres d’onde.

0.75f

D, (kA X)
o
[6;]

0.25f

0 4 2 34 T[ 16 8 4 w2 T[

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 [19] (—— ) et du filtre standard d’ordre
10 (= — —). A droite, ’erreur de dissipation du filtre est représentée avec une échelle logarithmique.

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



1.4. SCHEMAS D’AVANCEMENT TEMPOREL 19

spatiaux. Dans cette thése, seuls les schémas d’avancement explicites de type Runge-Kutta sont
présentés.

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 [84]. En coordonnées cartésiennes, le critére s’écrit donc :

CFL = At X max Pul’ + C]
i Z&xi

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 I'algorithme. Il s’écrit :

C1visqueux = At X H%%X [m
On peut faire deux remarques. D’abord, en pratique, c’est le critére CFL qui sera toujours le plus
restrictif. Par exemple, pour un (Az;)mi, 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~" s. Ensuite, on constate que le pas de temps, imposé par la plus petite
maille, sera toujours trés faible, ce qui est un des principaux inconvénients des méthodes explicites
que ’on utilise.

B

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 /0t = F(U, t), s’écrit :

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

i=1 j=1

ol ¢; = 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 :

[ee} A n
U = U+ At) = U + AMF(U", ") + ) —t'F(”—”(U”, ")
n:
n=2

avec
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OF| OF| 0U

PO =500 55| ar).

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 121 0 1/2
i 10 o0 1
1/6 1/3 1/3 1/6

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

fjnJrl p )
g=—=1+ V2" avec z = —kcAt
o L

Pour p <6:

"M = Z b; V3 = Z biaijc; V5 = Z bia;jajragc
Yo=Y bic; Ya= Y biaijajick Y6 = Y bifijQkakiunCn
Le facteur d’amplification exact est :
1

‘ 1
ge=e€"=1+1iz+ 5(2’2)2 + 6(2’2)3 +

1
1.4.2.2 Schémas de Runge-Kutta linéaires & stockage réduit

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

Ut = Un + b,K? avec K’ = AtF (U” + o KT+ CiAt)

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

oun
K!' = At
ot
oun oun 0°unr
K? = AtF | U" A A At?
t (IJ + a At o ) t P + At 55
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Le schéma se développe en :

p p i
Uttt =U"+ Z ( H ozl> At aag. +o(AtP) soit ap_ip1 = (i —1)l/il ie{l, .. p}
=1

l=p—j+1

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

0] o0
1/4 | 1/4
G ‘zﬁ 1/3] 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) = UI;;LI =1 ~|—Z ( H al> (—iwAt) et ;= ( H Oq)

j=1 \l=p—j+1 l=p—j+1

En choisissant 1'optimisation de Hu, Hussaini & Manthey [90], on minimise

I I
| lo-apdwan = [
0 0

Avec I'optimisation de Bogey & Bailly [19], on minimise

2

p
L+ ) yj(—iwAt)y — emioat

J=1

dwAt) et T = (wWA)max

In(7/2) In(7/2)
/1 (1= |g(wAd)]) d(In(wAt)) + / (Jw" At — wAt|/7) d(In(wAd))

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

avec les contraintes :

1—lg|>0 et Aln(l— |g])]/n(wAt)] > —5

On s’intéresse au rapport g/g. = re~*¢ et I'on trace le taux d’amplification r et I'erreur de phase ¢.
On définit 2 critéres pour les erreurs d’amplitude et de phase : le premier critére 1 — |g] < 5 x 107
nous donne T, /At et le deuxiéme critére |w* At —wAt|/m < 5x 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 [19]. 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.|]90] & 6 sous-étapes
est instable trés rapidement lorsque wAt augmente. Les schémas de Bogey et Bailly [19] offrent le
meilleur compromis précision / stabilité. Nous utiliserons par la suite le schéma de Bogey et Bailly
[19] avec p = 6.
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schéma pT, /At pT, /At
RK ordre 4 (p = 4) 38.6 33.6
Bogey & Bailly p=5| 214 22.2
Bogey & Bailly p=6| 198 246

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

1.25 ; 10
I
1 ! 10
! =
[ -
075 U 31
o &
0.57 Q1
‘l| —
0.25f 10 ¢
0 10
0 2 213 T 4173
WAt
0
0.06 10
10}
E 0.03f g >
-ka a 10 ¢
|3 0 -~ é -3
L O 10}
a \\\\ 3
—~ \ _
-0.03f " ~ 107
\
AN}
" -5
-0.06 * 10 : : N
0 2 213 T 4173 1716 U8 4 2 T
WAt WAL

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 & droite échelle logarithmique. Runge-Kutta standard d’ordre 4
(— ), Runge-Kutta de Hu et al.|90] pour p=5 (—— ) et p=6 (— — — ), Runge-Kutta de Bogey et Bailly
[19] pour p=5(——)etp=6 (- — —).

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 numeérique,
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



1.5. CONDITIONS AUX LIMITES 23

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 Traitement de la paroi
1.5.1.1 Condition de Tam et Dong

Afin d’éviter une surspécification des conditions a la paroi, on introduit autant d’inconnues supplé-
mentaires que de conditions & vérifier grace a 'utilisation de points fantomes. Le nombre de conditions
a vérifier dépend du type de paroi que ’on veut imposer : une seule condition pour une paroi glissante
et deux ou trois pour une condition d’adhérence.

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) :

12
(n) Z 91, (1)
pl,w—l - 7 o1 a; pl,w+i
1=0
ot 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 l'autre (voir figure 1.5.1.1). Les
variables u, v, w et p sont elles avancées a la paroi au moyen d’'un schéma totalement décentré, ici
un schéma 010 pour le premier point.
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F1G. 1.6 — Condition de paroi de Tam et Dong [180]. A gauche schéma pour p, & droite schéma pour u, v,
w et p.

Un autre schéma décentré a la paroi d’ordre 4 peut étre utilisé pour simplifier ’écriture de la condition
de paroi. La réduction de la taille des molécules & ’approche de la paroi peut par ailleurs améliorer
la robustesse. La pression au point fantéme s’écrit alors :

n 1 n n n
pl(,uzfl —3 <_10pl(,13 + 18pl(2+1 - 6pl(,13+2 +pl(,13+3)

Les autres variables u, v, w et p sont elles aussi avancées avec un schéma d’ordre 4 mais totalement
décentré a la paroi.
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Dans le cas d’une paroi non glissante avec © = v = w = 0, on introduit deux points fantémes : un
. . . . o (n+1)
sur p pour assurer v = 0 et un sur 7,, pour assurer v = 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 fantome (Txy)l(n_)l. Dans sa thése, Xavier Gloerfelt [66] note que
'utilisation d’un deuxiéme point fantome sur 7., n’est pas suffisante pour imposer I’adhérence. II 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.

1.5.1.2 Filtrage a la paroi

Afin de supprimer les oscillations maille & maille prés de la paroi, un filtrage sélectif est aussi nécessaire
a l'instar des points intérieurs. Deux options seront considérées. Dans une premiére approche, on
utilise des filtres centrés (sans erreur de dispersion) ; pour cela l'ordre du filtre est dégradé a ’approche
de la paroi (jusqu’a l'ordre 2 pour le premier point intérieur; le point de paroi n’étant pas filtré).
La seconde approche s’appuie sur des filtres optimisés décentrés, dont les coefficients ont été calculés
dans [14]. Le premier point intérieur utilise un filtre décentré sur 7 points; les points suivants sont
traités avec des filtres décentrés sur 11 points. De plus, on choisit soit de ne pas filtrer le point a la
paroi, soit de le filtrer avec un schéma décentré sur 4 points.

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 linéarisées en coordonnées sphériques [181]. Cette formulation
s’applique pour des frontiéres ot seules des fluctuations acoustiques doivent sortir. En utilisant les
coordonnées sphériques (1,6, ), la solution asymptotique s’écrit :

1o (7 o 1\[ PP
— = T e e —u; | =0 1.6
V, Ot b (0r + 7") Ui (1.6)
ou p, 4j, et p sont les champs moyens et V, désigne la vitesse de groupe des ondes acoustiques définie
par :

e, = (sinf cos ¢, sin dsin ¢, cos b))
V,=1u.e, + 4/ — (.eg)? — (w.e,)?  avec ey = (cos b cos p, cos O sin p, —sin b)) (1.7)
e, = (—siny, cos p,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 l'origine du rayonnement sur la
paroi (afin d’éviter un rayonnement perpendiculaire & la paroi lors du raccordement avec la condition
libre).

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

e, = (cosf,sinf)

. &2 (i.eg)?
‘/g — u.er + & (uee) avec { e@ — (— Sin 0, COS 0)
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et on résout alors :

1o f°” o 1 p=p

SRS

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 [181].
— les fluctuations de pression sont associées a 1’acoustique et on utilise ’équation précédente pour

Pr=p-—p:
10 - 0 N y , 0
Vy ot” oy )P T
— les perturbations de masse volumique et de vitesse vérifient une équation d’advection :
op/ Ipa 1 Opa
— +uaVy="+uVp, = —=—2+4+uVp, avec = Do/
a p " Pa= S5 Pa Pa = Pa/
u u
— +u.Vu = —" +uVu, = —-Vp,
ot +u.Vu BN + u -Vp

d’otu le systéme a résoudre :

B N )
a‘i‘ V(p)—cg<a+qu)
ou , 1,

< Ea‘i‘u.zu ——EVp
Lop op 1
———— 4+ —+==0

\ V93t+3r r

avec la vitesse de groupe définie précédemment.

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. Des zones éponges latérales peuvent aussi étre prises en compte
pour une simulation pleinement 3-D. On combine un étirement du maillage (de I'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
. Ty — Tpp— 1
D= figk— X ( = ) [0.5fijx
Tnr—nsz2 — Tnr—nszl
—0.25 (fic1jk + fivr gk + fijork + fijork + fijk—1 + fijrs1)]
pour nx —nsr2 <1 < nx —nsxl et

fzﬁgltirge = fijk — X105 ij6 — 0.25 (ficijk + fivrgk + fij—1k + fijern + fijr—1 + fijr+1)]
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FiG. 1.7 — Recouvrement de maillages pour la diffraction d’une source par un cylindre.

pour nx —nsxr2 <1 < nxr — 1.

nx est le nombre de point dans la direction x. x,,_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 succés dans le cas de la simulation d'un
diaphragme par Gloerfelt et Lafon [75].

1.6 Diffraction d’une source harmonique par un cylindre

La diffraction d’une source harmonique par un cylindre est une bonne validation des schémas numé-
riques & utiliser prés d’une paroi. On considére principalement les problémes liés au filtrage et a la
discrétisation spatiale des équations prés de la paroi, la question étant de savoir s’il faut décentrer
les schémas ou les laisser centrés et dégrader leur ordre en s’approchant de la paroi. Les conditions
limites extérieures sont celles de rayonnement de Tam et Dong.

La configuration du cas test est tirée du 2" CAA workshop on benchmark problems [110]. Dans ce
cas test, la source gaussienne est définie par :

S = ¢y sin(wt) exp (% ((;E —4)* + (9)2)>

aAveC W = 2MCoo, Coo = \/ VPoo/Poo AVEC Doy = 10° Pa et py = 1.225 kgm_?’. L’origine de la source a
pour coordonnée = 4 m et y= 0 m. La demi-largeur de cette source gaussienne est de 0,2 m et donc
trés petite devant sa longueur d’onde. La source est alors compact.

Le maillage utilisé autour du cylindre est polaire et le maillage de fond est cartésien comme le
montre la figure 1.7. Ils communiquent entre eux grace aux techniques de recouvrement de maillages
qui seront explicités dans le chapitre suivant. Le centre des deux maillages est le centre du cylindre
de rayon 0.5 m. Les résolutions des grilles utilisées sont les suivantes :

— grille cartésienne : ny,—n,— 210 et A,=A,—= 0.081 m.
— grille polaire : n,= 36, ng= 191 et A,= 0.0545 m, Ay= 0.33 rad.
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La communication des grilles entre elles est assurée par une interpolation polynémiale de Lagrange
d’ordre 6. Afin de pouvoir quantifier ’erreur numérique, la solution analytique a été calculée en

s'inspirant de la solution donnée par Sherer [168].

1.6.1 Filtrage a la paroi

L’influence du filtrage a la paroi est considérée en premier. Trois filtrages sont alors retenus : les
filtres optimisés de Berland et al.[14] avec ou sans le filtrage des variables du premier point de paroi
et les filtres centrés dont 'ordre est réduit & ’approche de la paroi. Ces filtres sont décrits dans le
paragraphe 1.5.1.2. Les schémas de discrétisation pres de la paroi sont décentrés et optimisés sur
11 points. Le coefficient de filtrage est fixée a 0,2 partout dans le domaine de calcul. La figure 1.8
présente une superposition de la directivité pour r=7,5 m des solutions numérique et analytique,

définie par :
. i)
D(#) = lim (rp°)
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F1G. 1.8 — Diffraction d’une source par un cylindre. Filtrage centré (a gauche), filtres décentrés sans
filtrage du point de paroi (au centre), filtres décentrés avec filtrage du point de paroi (a droite).

Solution analytique en trait plein rouge (—).

La solution numérique avec le filtrage centré semble s’écarter le plus de la solution analytique lorsque
'on se rapproche de la source, ¢’est-a-dire vers § = 2. Les filtres décentrés optimisés (avec ou sans

filtrage du point de paroi) donnent les meilleurs résultats. Le tableau 1.2 regroupe 'erreur Ly sur la

directivité calculée par :

ndir
(Dnuml - Dani)2
err =
=1 Ndir

ou ndir est le nombre de point de la directivité, Dy, et Dy, les valeurs respectives des directivités
numérique et analytique. On remarque que ’erreur pour les filtres décentrés optimisés avec ou sans
filtrage du point de paroi est a peu prés équivalente. Par contre, 'erreur pour les filtres centrés est

plus élevée.
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filtres ‘ décentrés opt.+1°" pt. paroi décentrés optimisés centrés
err ‘ 2.5222e-05 3.0750e-05 7.7796e-05

TAB. 1.2 — Diffraction d’une source par un cylindre. Erreur numérique sur la directivité pour les
filtres optimisés avec et sans point de paroi et les filtres centrés.

1.6.2 Discrétisation

Le choix de la discrétisation prés de la paroi est maintenant étudié. Le filtrage est décentré et optimisé
sur 11 points (sans filtrage du point de paroi). La comparaison est faite entre les schémas décentrés
optimisés sur 11 points de Berland et al.[14] et des schémas décentrés a 'ordre 4 a approche de la
paroi. La directivité a r= 7,5 m est tracée pour les différents schémas sur la figure 1.6.2. Les erreurs
numériques pour ces deux choix de discrétisation sur la directivité sont présentées dans le tableau

1.3.
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F1G. 1.9 — Diffraction d’une source par un cylindre. Schémas décentrés sur 11 points (& gauche) et

schémas d’ordre 4 a I’approche de la paroi (a droite). Solution analytique en trait plein rouge (— ).
Schéma spatial ‘ optimisé d’ordre 4
err ‘ 3.0750e-05 2.9707e-05

TaB. 1.3 — Diffraction d’'une source par un cylindre. Erreur numérique sur la directivité pour les
schémas de discrétisation optimisés et les schémas a l'ordre 4 a ’approche de la paroi.

On remarque que les erreurs calculées sont quasi-équivalentes voire méme légérement inférieures a
lordre 4. Le choix du schéma de discrétisation revét donc moins d’importance que le choix du filtre

pres de la paroi.

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.
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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 apres 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
fagon suivante : o
f(x,t) = / G(x,x',A) f(x',t) dx’
—00

ou 'opérateur barre désigne '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;; = w;u; — u; uj. Deux principaux modéles de fermeture ont été proposés pour 7;;. Les modéles a
viscosité turbulente, introduits par Smagorinsky [171|, sont basés sur ’approximation de Boussinesq
dans laquelle les tensions de Reynolds sont reliées au tenseur des contraintes par une viscosité v,
T — %(L-ﬂ}gk ~ —21/63-]-. Les autres modéles sont des modéles de similarité d’échelles (scale similarity
models ou SSM en anglais). Le modéle SSM a été proposé par Bardina et al.[8] 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 modéle de Smagorinsky (SM), la viscosité
turbulente est proportionnelle a une longueur définie comme le pas d’espace effectif A et a une
échelle de vitesse basée sur le taux de contraintes, | S| = (25;;5;)"2 :

Ve = (OZ)2‘§| I

ot la constante C' est égale & 0.18 pour une turbulence homogéne isotrope. Ce modéle a été amélioré
en introduisant une procédure dynamique qui évalue localement (C'A). Le modéle de Smagorinsky
dynamique (DSM) [59, 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, I'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
[119] ont proposé une autre méthode pour évaluer la viscosité turbulente & 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 révélent une faible corrélation entre le modeéle de sous maille et 7;; (33, 131, 123, 192]. Cette
observation est vraie pour tous les modéles de sous maille basés sur I’approximation de Boussinesq
[166]. Les modéles 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|123] ont noté une bonne
corrélation en utilisant un filtre secondaire (noté par un chapeau) avec une largeur de filtre plus
grande 2A : 7T;; = U/Z\ﬂ] — iﬁ] 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 [8], car il permet de combiner les avantages des modéles
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SSM et le caractére dissipatif des modeéles 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 [197, 189, 164, 88, 117|. Ces modéles possédent les mémes
points faibles que les modéles SM ou DSM, & savoir un caractére dissipatif di 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 modéles DSM dans [197]).

1.7.2 Limitations des modéles de viscosité turbulente

Bogey et Bailly [20] 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 modéle de viscosité turbulente. Les caractéristiques associées a un écoulement a haut
nombre de Reynolds sont mieux reproduites sans viscosité supplémentaire. En ce qui concerne la LES
d’écoulements turbulents dans des cavités ouvertes |72|, I'utilisation d’un filtrage explicite seul, ou
couplé avec le modeéle 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 1.10 montrent clairement que I’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 ’ajout du modéle de viscosité turbulente, cette conclusion ayant déja été établie par
Bogey et Bailly [20]. Par conséquent, les enroulements, qui jouent un role 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, 'analyse des spectres de pression [72| 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
fournit deux pics a Sty = 0.32 et Stp;g, = 0.74. Cette tendance est conforme avec les mesures de
Karamcheti [97] dans la méme configuration. Ce dernier a détecté un pic a St= 0.71 avec une couche
limite amont laminaire et deux pics & Stjo,, = 0.33 et Stpig, = 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 dans le paragraphe 1.7.3.

Deux choses sont a noter concernant les approches LES traditionnelles. En premier, aucune donnée
explicite n’est nécessaire concernant la largeur ou la forme du filtre G, méme si I'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 l’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 'utilisation d’une méthode spectrale, 'opération de differentiation intro-
duit une troncature additionnelle de f. C’est pourquoi de nombreux auteurs [27, 43, 78] répartissent
la solution en échelle résolue et échelle de sous filtre (subfilter-scale ou SFS en anglais). Les erreurs
de discrétisation et le filtre non parfait sont responsables de Iexistence 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.
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F1G. 1.10 — Influence du modeéle de sous maille sur ’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 (Cg = 0.18 et fonction d’amortissement de van Driest a la paroi) (& gauche); écoulement
amont turbulent avec filtrage explicite seul (a droite). Vues instantanées du module de la vorticité ||w|| en
x9 = 0.06D (en haut) et 23 = 0 (en bas). Niveaux entre 0 et 2x10% s~ (Gloerfelt et al.[72]).

1.7.3 Quelques développements récents

Les erreurs numériques en LES : Ghosal [63] et Kravchenko & Moin [106]| ont déterminé deux sources
principales d’erreurs. La premiére est I’erreur introduite par les différences finies, que I'on appelle aussi
erreur de troncature, lors de I’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
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 1’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 effet d’aliasing [63|. Les tests a posteriori de Vreman et al.[190] indiquent que
la largeur du second filtre doit étre augmentée lors de I'utilisation de schémas d’ordre faible. Chow
& Moin [32] 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 [124] 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 'applique avec des schémas d’ordre élevé. Selon Visbal et Rizzetta [187], 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.[132| ont aussi observé que les modéles de sous maille ont une influence
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négligeable comparée a la résolution du maillage et aux parameétres du filtre.

Techniques de déconvolution : Les échelles de sous filtre résolues (RSFS) résultant de I'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 u,;. L’'idée de la déconvolution est déja présente dans le
modéle de similitude de Bardina et al.[8]. Le filtrage explicite est la facon la plus simple de réaliser
une opération de déconvolution. On peut ainsi directement retrouver le terme de Leonard @;u; — u,u;
[193, 77|. 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 [60| construit un opérateur inverse en imposant que des
polynomes d’ordre élevé soient correctement retrouvés par l'inversion. Domaradzki & Saiki [45] ou
Kuerten et al.[108] considérent eux des inversions exactes telles que les fonctions de Fourier dans
I'espace de Fourier. Carati et al.[27| 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 [118] et Clark et
al.|33], T;; ~ (0u;/0xy)(0u; /Oxy). Stolz & Adams [175, 177, 176] reconstruisent la valeur approximée
@; & partir de la méthode de déconvolution itérative de van Cittert, G=! = £ (I — G)¥, ou I est
lopérateur identité. Dans le modéle de déconvolution approchée (ADM), la série est tronquée a une
certaine valeur de N, Qn =X (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 [43], 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-
gularisation. Le coefficient y peut étre évalué par une procédure dynamique [177]. La fonction de
transfert de Qn * G est celle d’un filtre qui ne touche pas aux échelles résolues par le second filtre,
comme le montrent Stolz & Adams [177] et Mathew et al.[129]|. Gullbrand & Chow [78] 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 [21, 57].

Approches multi-échelles : Une autre stratégie LES prometteuse consiste a 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 [119, 44|. Domaradzki et al.[45, 44] 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 a la plus petite échelle résolue. Hughes et al.[91] ont divisé le spectre en trois
échelles : grandes, petites et non résolues. Cette séparation est réalisée dans I’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.[192] montrent a priori que les comparaisons sont
meilleures quand la viscosité turbulente n’est appliquée qu’aux plus petites échelles résolues. L’avan-
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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 modele 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 & la résolvabilité du schéma aux différences finies. Mathew et al.[129]
ont démontré que la méthode ADM est quasiment similaire & une déconvolution suivie d’un filtrage
explicite Qx * 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 a 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 [20] appliquent le filtre & toutes les itérations temporelles ou toutes les trois itérations sans
que cela n’affecte les résultats. Stolz et al.[177] arrivent eux aussi & 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
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.[188| 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 modéle
n’a besoin d’étre implémenté. Des modéles comme DSM peuvent augmenter le cott de calcul de 20%
a un ordre de grandeur. La présente stratégie est donc bien adaptée a la simulation d’écoulements
complexes & haut nombre de Reynolds.

1.8 Conclusion

Les équations de Navier-Stokes compressibles sont résolues sous leur forme conservative. Les dérivées
spatiales pour les flux convectifs sont calculées a I'aide d’'un schéma centré aux différences finies sur
11 points, optimisé jusqu’a 4 points par longueur d’onde et d’ordre formel 4. Pour les dérivées des flux
visqueux, le schéma utilisé est standart d’ordre 4 sur 5 points. Les ondes non résolues spatialement,
sont filtrées par des filtres optimisées sur 11 points. Cette opération est réalisée a la fin de I’avancement
de chaque pas de de temps. L’avancement temporel est réalisé a ’aide d’une schéma de Runge-Kutta
a six sous-étapes par pas de temps, optimisé et d’ordre 4. Les conditions limites utilisées sont les
conditions de rayonnement et de sortie de Tam et Dong. Une zone éponge est aussi implémentée en
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sortie de domaine afin de dissiper I'énergie des plus grosses structures et favoriser ainsi leur sortie.
Pour une raison de robustesse, a 'approche de conditions limites ou d’une paroi, les schémas sur 11
points sont remplacés par un schéma centré optimisé sur 7 points et des schémas décentrés standarts
d’ordre 4. Pour cette méme raison, et malgré une meilleure précision des filtres optimisés décentrés,
les filtres restent centrés et leur précision est donc dégradées a l'approche de la paroi. Enfin, la
simulation des grandes échelles est réalisée grace a une procédure de régularisation a 1’aide d'un
filtrage explicite. Ce filtrage correspond a la méme étape destinée a supprimer les oscillations maille
a maille des différences finies.



Chapitre 2

Calcul direct par la méthode de
recouvrement de maillages

2.1 Introduction aux méthodes de recouvrement de maillages

La simulation par recouvrement de maillages consiste a résoudre un systéme d’équations aux dérivées
partielles sur plusieurs maillages se recouvrant et communiquant entre eux via des interpolations dans
les zones de recouvrement. L’intérét de la méthode est de garder un maillage structuré lorsque que
des géométries complexes sont étudiées. Par géométries complexes sont définis plusieurs cas possibles
tels que la gestion d’un ou plusieurs corps curvilignes ou celle de maillages mobiles. Chaques maillages
s’adaptent localement aux contraintes des corps étudiés et recouvrent en général un maillage cartésien
de fond. Gréace a ces techniques, le code CHIMERA développé par Benek, Dougherty et Steger [11],
a par exemple servi a la simulation aérodynamique d’une navette spatiale. Inspiré par les travaux
de Kreiss [107]|, Chessire et Henshaw [28| développent le code CMPGRD et mettent 'accent sur le
caractére générique d’un générateur de recouvrement de maillages. Ainsi le générateur doit prendre
en compte de nombreux cas particuliers comme le recouvrement de deux maillages prés d’une paroi
comme le souligne Petersson [5| complexifiant ainsi fortement son algorithme. Une étape peut encore
étre franchie quand les méthodes de recouvrement de maillage sont combinées avec des méthodes
de raffinement adapdatif comme le montrent Benoit et Jeanfaivre [12], Saunier et al.[165], Péron et
Benoit [149], Sitaraman et al.|170| ou encore Henshaw et Schwendeman [83].

Les calculs aéroacoustiques nécessitent souvent I’emploi de supports de discrétisation structurés tres
larges ce qui peut s’avérer préjudiciable pour I'étude de géométries complexes. En découpant le do-
maine en plusieurs sous-domaines, la méthode de recouvrement de maillages permet de conserver
I’emploi de larges supports et autorise une densité des points du maillage plus homogéne que pour un
maillage mono-bloc. Pour des simulations aéroacoustiques, le recouvrement de maillages est utilisé
en premier par Yin et Delfs [196] pour la réponse acoustique d’un profil impacté par une rafale.
Desquesnes et al.[39] s’intéressent au couplage entre un code CFD autour d’un profil d’aile et un
solveur des équations d’Euler linéarisés propageant en champs lointain les ondes acoustiques rayon-
nées. Tam et Hu [182] suggérent 'étude de la gestion d’une interface telle celle qui sépare un rotor
et un stator en utilisant un maillage mobile. Emmert et al.[52] s’intéressent & ’aéroacoustique d’un
écoulement transonique interne d’une expansion brusque dans une conduite rectangulaire. Parmi les
cas se rapprochant le plus du sujet de cette thése figurent les simulations d’un écoulement au-dessus
d’une cavité cylindrique de Marsden et al.[128, 127] et Desvigne et al.[41, 40].

Dans la suite, la question de la génération de recouvrements de maillages n’est pas abordée. En effet,

35



36 CHAPITRE 2. METHODE DE RECOUVREMENT DE MAILLAGES

45

© Comm. cartesien vers polaire
© Comm. polaire vers cartesien
40

35

30

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45

F1G. 2.1 — Exemples de recouvrement de maillages réalisés avec Ogen, le générateur de maillages des
librairies libres Overture [82].

nous utiliserons le générateur Ogen des bibliothéques libres Overture |82] pour générer nos maillages
composites. Par contre, la question des interpolations, servant a assurer la continuité de la solution a
travers les maillages, sera abordée. En effet, afin de ne pas dégrader la solution numérique, les inter-
polations doivent nécessairement étre suffisamment précises lorsque des schémas numériques d’ordre
élevés sont utilisés.

2.2 Principe de la méthode de recouvrement de maillages

2.2.1 Exemple 1-D

Propagation d’une information

n-8 n7 n6 n5 n4 n3 n2 n1 n .
O—6—6 6 —6—6—o6—6—C—e e —e e e Mallagel

: / Commuriication par interpolation
Maillage2 m—m—m—m B &5 53 —F—F8—8+—58—&—-

! 1 2 3 4 5 6 . 7 8 9

Zone de recouvrement

F1G. 2.2 — Exemple d’un recouvrement de maillages 1-D pour des calculs de dérivées discrétisées sur 11 points.
Les points blancs sont des points donneurs et les points noirs, des points receveurs (points & interpoler). Les
4 fleches symbolisent une interpolation réalisée avec un support de 4 points.

Pour illustrer le concept de recouvrement de maillages, un exemple avec deux maillages 1-D est donné
par la figure 2.2. Pour une meilleure compréhension, ces deux maillages sont identiques et décalés
d’une demi-maille. Cependant cet exemple est parfaitement généralisable a des maillages quelconques.
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Le maillage 1 (en haut) se termine au point d’indice n et le maillage 2 (en bas) commence au point
d’indice 1. Supposons qu’une information quelconque se propage de gauche a droite sur le maillage 1
jusqu’au point n. Toutes les valeurs aux points du maillage 1 sont alors connues. Par contre, elles ne le
sont pas pour le maillage 2. Il faut donc communiquer des valeurs du maillage 1 au maillage 2 afin que
I'information puisse continuer & se propager. Cette communication est établie via des interpolations
des points intérieurs (points blancs) du maillage 1 vers des points a interpoler (points noirs) ajoutés
au début du maillage 2. Dans le jargon des méthodes de recouvrement, les points blancs sont appelés
points donneurs et les points noirs, points receveurs. Le nombre de points receveurs introduits dépend
du nombre de points de support du schéma numérique utilisé pour évaluer les dérivées spatiales des
équations. Si, par exemple, on considére un schéma numérique de dérivation centré sur 11 points,
les équations au premier point intérieur du maillage 2 (point 1) se résolvent en ajoutant cing points
receveurs a sa gauche. Si initialement I'information se propage sur le maillage 2 de droite a gauche,
le méme raisonnement peut étre alors appliqué en ajoutant des points receveurs a droite du point
d’indice n du maillage 1. Ainsi, 'ajout de points d’interpolation aux deux maillages permet a une
information de se propager dans les deux sens. La zone comprise entre le premier point d’interpolation
du maillage 2 et le dernier point d’interpolation du maillage 1 s’appelle la zone de recouvrement.
Dans cette zone, deux solutions peuvent coexister chacune sur un maillage différent. Outre le temps
attribué aux interpolations, le temps de calcul global s’en trouve ainsi augmenté par rapport a un
calcul sur une seule grille. L’étendue de cette zone doit donc étre minimiser. La taille de cette zone
varie suivant différents parameétres : le nombre de points receveurs introduits de part et d’autre des
maillages (dépendant de la taille de support de discrétisation des équations) et la taille du support
d’interpolation utilisés ainsi que le caractére implicite ou explicite de ces interpolations. Ce dernier
point est spécifique aux méthodes de recouvrement et est abordé ci-dessous.

2.2.2 Interpolation explicite et implicite

Que ce soit pour un recouvrement de maillages 2-D ou 3-D, le principe de base est identique a celui
de I’exemple ci-dessus. Il existe toujours des points donneurs et receveurs ainsi qu’une zone de recou-
vrement. La taille de ce recouvrement dépend entre autre du couplage entre les différents maillages
qui communiquent. Dans 'exemple de la figure 2.2, une distinction entre les points receveurs, et les
points donneurs a été faite. Ainsi, un point donneur ne peut étre qu’'un point de discrétisation (la
ou les équations sont résolues). Les valeurs aux points a interpoler d’un maillage ne dépendent donc
que de celles déja connues aux points de discrétisation du maillage le recouvrant. Il s’ensuit que le
processus d’interpolation d’un maillage vers un autre est complétement indépendant du méme pro-
cessus dans le sens inverse. On dit alors que I'interpolation est explicite. Pour ce type d’interpolation,
cette distinction entre points donneurs et points receveurs impose une taille minimale de la zone de
recouvrement dépendante de la taille des supports d’interpolation et de discrétisation des équations.
Dans certains cas, un point receveur peut aussi étre donneur, on parle alors d’interpolation implicite.
La valeur d’un ou des points de support d’une interpolation pour un maillage donné est inconnue a
I'instar de celle du point a interpoler de ’autre maillage. Les points interpolés de chaque maillage
se retrouvent donc couplés. L’interpolation, et donc I'obtention des valeurs manquantes, est réalisée
en résolvant un systéme d’équations prenant en compte ce couplage. Pour une interpolation du type
implicite, le nombre de points interpolés total est plus faible que pour une interpolation explicite. La
zone de recouvrement peut étre plus petite et la génération de recouvrement de maillages complexes
est facilitée. Cependant, Chessire et Henshaw [28] montrent que la résolution du systéme d’équations
alourdit considérablement le temps de restitution du calcul final. De ce fait dans la suite du rapport,
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seules les interpolations du type explicite seront considérées.

2.2.3 Role et choix de l’interpolation
2.2.3.1 Précision

Lorsque des méthodes de recouvrement de maillages sont employées, les interpolations, servant a
relayer les informations d’une grille a 'autre, jouent un role prépondérant. En effet, de la qualité
des transferts des valeurs va dépendre la précision de la solution numeérique. Les interpolations ne
doivent donc pas dégrader cette solution. C’est pourquoi Chessire et Henshaw [28] préconisent 1'em-
ploi d’interpolations au minimum du méme ordre que celui des autres schémas utilisés (au sens d’une
troncature d’un développement en séries de Taylor). Pour des applications aérodynamiques com-
plexes, pour lesquels ces méthodes ont été initialement développées, les schémas de discrétisation
spatiale et temporelle sont d’ordre faible. Les interpolations linéaires, d’ordre 2, peuvent alors étre
suffisantes. Cependant, 'emploi de schémas d’ordre élevé pour des calculs aéroacoustiques imposent,
'utilisation d’interpolations plus précises. Delfs et al.|38] montrent ainsi que I'interpolation linéaire
ne suffit pas pour propager correctement des ondes acoustiques d’un maillage de peau d’un profil
d’aile & un maillage cartésien de fond. Les interpolations des interfaces de recouvrement peuvent
donc étre un obstacle si le contenu fréquentiel de I’écoulement est étendu. Ainsi elles doivent étre
capables de supporter aussi bien les grandes échelles aérodynamiques que les plus petites échelles
acoustiques ou turbulentes. La résolution spectrale, a I'image de celle employée pour les schémas de
dérivation, est donc tout aussi importante que l'ordre formel au sens des séries de Taylor. Dans la
suite, le comportement spectral des interpolations sera étudié.

2.2.3.2 Stabilité

Desvignes et al.[42] montrent que le facteur principal d’instabilités numériques d’un schéma d’inter-
polation réside dans son caractére décentré. Pour une interpolation décentrée, le point interpolé ne se
situe pas dans l'intervalle central du support d’interpolation si celui-ci est constitué d’'un nombre pair
de points. Cette instabilité est d’autant plus renforcée que les schémas d’interpolations sont de haute
précision. Pour stabiliser ces interpolations décentrées, Desvignes et al.développent des interpolations
optimisées, inspirées de Tam et Kurbatskii [183], auxquelles sont ajoutées une contrainte de stabilité
du schéma suivant une méthode proposée par Tam et Kurbatskii [183] et expliquée dans le paragraphe
2.3.3. Cependant dans le reste du manuscrit, seules des interpolations centrées sont retenues pour un
nombre pair de points de support. Celles-ci sont supposées stables et par conséquent, aucune étude
de stabilité ne sera proposée.

2.2.3.3 Conservativité

Les interpolations utilisées pour les techniques par recouvrements de maillage ne sont en général
pas conservatives. Dans les premiers temps du développement de ces techniques, des développements
d’interpolations conservatives ont été réalisés par Berger [13|, Chessire et Henshaw [29] ou Wang
[191]. Cependant, les difficultés de montée en ordre de ces interpolations ou de les généraliser a
des simulations multidimensionnelles ont conduits certains auteurs a préférer des interpolations non-
conservatives et a les coupler éventuellement avec des méthodes de raffinement du maillage pour
raffiner localement les régions ou les chocs sont présents. Pour les applications aéroacoustique, Em-
mert et al.[51] réussissent & simuler un écoulement de conduite transonique. La configuration finale
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visée dans le cadre de cette étude est subsonique, avec un nombre de Mach a 0.2. Aucun choc n’est
simulé et il n’est donc pas nécessaire d’assurer la conservativité des interpolations.

2.3 Interpolation dans un espace & une dimension

2.3.1 Formulation explicite d’une interpolation 1-D

Soit un support d’interpolation de taille N. Soit une fonction u définie sur les points x; de ce support.
L’interpolation de la fonction u au point d’interpolation x est définie par :

=3 Sl (2.1

avec 5; les coefficients d’interpolations associés aux points x;. Nous allons voir les différentes méthodes
nous permettant d’obtenir ces coefficients.

2.3.2 Schémas d’interpolation 1-D

Polynémes de Lagrange Pour un support de taille N, les coefficients .S; sont des polynomes de
degrés N — 1 définis par :

N

S; = T M 2.2

| ll_l[#l - (2.2)

L’ordre au sens d’une troncature d’'un développement en séries de Taylor de cette méthode est N.

Cette interpolation est sans doute la plus simple & mettre en oeuvre expliquant ainsi sa grande
popularité. Suivant I’application visée, I’ordre peut varier.

Interpolations optimisées dans 1’espace des nombres d’ondes Suivant Tam et Kurbatskii
[183], on peut calculer les coefficients dans I'espace des nombres d’onde de fagon analogue a 1'opti-
misation des schémas DRP. Le but de cette méthode est alors de controler la résolvabilité spectrale
de l'interpolation plutot que de vérifier un ordre formel eu sens des séries de Taylor. Ainsi, pour
un support équivalent a celui d’une interpolation Lagrangienne, ce schéma permet de résoudre une
onde avec moins de points par longueur d’onde. Cependant, cette résolution fréquentielle plus élevée
est au dépens d’erreur plus grande pour les bas nombres d’onde. Pour une onde monochromatique
d’amplitude unitaire uy(x) = **T®] on introduit I'erreur d’interpolation locale dans I'espace de
Fourier pour la formulation explicite (2.1) :

N
Elocale = ei(kIOJﬂz’ Z (herte) (23)
- 2
L (zj—x()
=1- Z Sie™t me kA (2.4)
j=1

L’erreur intégrée a minimiser entre les nombres d’onde réduits kAx = 0 et kAzx = k est alors :

:/ 1—256

2
k‘A;B

d(kAx)
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Le paramétre x permet de definir un intervalle de nombres d’onde sur lequel l'interpolation est
optimisée. Tam et Kurbatskii [183], puis Sherer et Scott [169], ont montré que I’erreur d’interpolation
dépends de k. Ce paramétre est pris ici égal a 7/2 afin d’obtenir une limite de résolvabilité spectrale
des interpolations a peu prés équivalente a celle des schémas de dérivation ou de filtrage. L’erreur
d’interpolation peut étre minimisée avec une premiére contrainte qui est que FE est nulle pour u
constant, c’est-a-dire k = 0 :

2

=0

N

1-> "5,

J=1

Elocale(k = 0) =

On utilise alors la méthode des multiplicateurs de Lagrange pour prendre en compte cette contrainte.
La fonction de Lagrange est donc définie comme :

o 2 N 2
L:/ dy—l—A(l—ZSj)
0 =1

et les coefficients \S; ainsi que le multiplicateur A sont solutions du systéme suivant :

N
,(zjfa:())
1= Y St
Jj=1

N
L r .. LT, — T
oL .
o =0 soit ]lej—1=0

Interpolations optimisées avec contraintes d’ordre Pour diminuer les erreurs d’interpolations
optimisées 2-D & bas nombre d’ondes, Tam et Hu [182] ajoutent des contraintes d’ordre a la fonction
de Lagrange. Pour une interpolation optimisée 1-D, ces contraintes proviennent d’un développement
en séries de Taylor autour du point interpolé d’abscisse zy. La fonction de Lagrange devient alors :

i/
0

avec [, les nouveaux multiplicateurs de Lagrange. S;, A et ji,,, sont alors les solutions du systeme :

2

d(kAz) + X (1 -y Sj> + ) [Z Sy — xo)m] =0,

j=1

N ( )
(xi—xq
1— § :Sje—z ]Az (kAzx)
7j=1

4 N

L ko o= A
S—Sj =0 soit Re [—/O e~(kAT) (1 — ;Smel aw O(km)> d(kAz)| + 5= 0
OL )

520 soit ;Sj_l:o
N
L
\ (;Z—m =0 soit ;mSk(a:k — )" ' =0

Dans les sections suivantes, une interpolation optimisée d’ordre m signifiera que m contraintes d’ordre
ont été ajouté par le biais de m multiplicateurs de Lagrange fi,,.
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Autres schémas d’interpolation proposés dans la littérature D’autres schémas d’interpola-
tion ont été comparés dans différents articles. L’article de Sherer et Scott [169] en propose le plus
grande nombre. Des interpolations compacts ont ainsi été testées avec ou sans ’optimisation propo-
sée par Tam et Kurbatskii [183]. Malgré un trés bon comportement spectral de ces interpolations, le
caractere compact des schémas induit une mise en oeuvre trés délicate pour des maillages complexes.
Les interpolations par splines ou B-splines ont aussi été abordées. Une qualité des B-splines est 'in-
dépendance de I'ordre recherché vis-a-vis de la taille du support. Ainsi, en théorie, la montée en ordre
est possible a support fixe. En pratique, la définition des B-splines est mal posée aux frontiéres du
support d’interpolation. Cette augmentation de ’ordre ne devient possible que pour des grands sup-
ports lorsque l'influence des frontiéres est faible. De plus, Guenanff [76] observe un temps de calcul
plus élevé par rapport & d’autres schémas d’interpolations. Ce dernier a aussi testé les interpolations
de Hermite mais les a écarté (probablement & cause d’un temps de calcul aussi plus élevé). Dans la
suite de I'étude, seules les interpolations de Lagrange et les interpolations optimisées avec ou sans
contraintes d’ordre sont considérées.

2.3.3 Analyse spectrale des schémas d’interpolation 1-D

La racine carrée de ’erreur locale d’interpolation, décrite par I’équation 2.4, peut étre tracée pour
les différentes méthodes d’interpolation dans I’espace des nombres d’onde réduits kAz. Dans le reste
du manuscrit, cette erreur sera aussi appelée erreur locale et sera tracée a la fois en échelle linéaire
et logarithmique. La taille des supports d’interpolation varie entre 2 et 12 points et le point interpolé
se situe au milieu du support. Ce choix de la position du point interpolé est motivé par deux raisons.
La premiére est que les points interpolés et utilisés lors des simulations numériques seront toujours
situés dans I'intervalle central du support par souci de stabilité. La deuxiéme raison est que Sherer
et Scott montrent que I'erreur d’interpolation la plus élevée est toujours calculée pour des points
interpolés aux centres de chaque intervalle du support.

-s"‘”
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F1G. 2.3 — Erreur locale dans ’espace des nombres d’onde de 'interpolation de Lagrange pour des supports
de taille N=2 (—— ), N=4 (—— ), N=6 (—— ), N=8 (- — =), N=10 (- — =) et N=12 (- — —).

Interpolation de Lagrange Les interpolations de Lagrange sont étudiées en premier. Comme le
montre la figure 2.3, 'erreur diminue globalement quand la taille du support augmente. Cependant
cette diminution n’est pas linéaire avec le nombre d’onde. En effet, plus le nombre d’onde augmente,
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plus la différence d’erreur entre deux supports différents est faible. Ainsi, si & 7/4, Uerreur d’interpo-
lation sur 12 points est 4 ordre de grandeur en dessous de I’erreur d’interpolation sur 4 points. Aux
environs de 7/2, le gain d’un support sur 12 points n’est plus que d’un ordre de grandeur.

F1G. 2.4 — Erreur locale dans I’espace des nombres d’onde de 'interpolation optimisée pour des supports de
taille N=2 (—— ), N=4 (—— ), N=6 (—— ), N=8 (= — =), N=10 (—= = =) et N=12 (— — —).

Interpolation optimisée A l'image des interpolations de Lagrange, la figure 2.4 présente ’er-
reur d’interpolation du schéma optimisé lorsque le nombre de points du support augmente. Plus la
taille du support augmente, plus I’erreur diminue et la résolvabilité spectrale s’améliore. Cependant,
des erreurs notables peuvent étre observées a bas nombres d’onde. Ces erreurs se présentent sous la
forme de "rebonds" dont I'amplitude diminue avec ’augmentation de la taille du support. L’échelle
logarithmique permet d’observer que l'influence de la taille du support n’est pas la méme sur une
interpolation optimisée que sur une interpolation de Lagrange. En effet, pour une interpolation opti-
misée, le comportement spectral est quasi-identique jusqu’a des nombres d’ondes proches de la limite
d’optimisation k=7/2, quelle que soit la taille du support a partir de N=6. Augmenter le nombre
de points du support équivaut alors a diminuer globalement le niveau d’erreur dans cet intervalle de
nombres d’onde compris entre 0 et 7/2. Contrairement aux interpolations de Lagrange, I'optimisation
permet donc assez clairement de controler un niveau d’erreur sur toute une gamme d’échelles.

Comparaison entre une interpolation de Lagrange et une interpolation optimisée Les
figures 2.5 présentent une comparaison de l'erreur locale dans ’espace spectral entre l'interpolation
pour des polynomes de Lagrange et I'interpolation optimisée pour un support d’interpolation de taille
8. L’interpolation optimisée offre une résolvabilité spectrale beaucoup plus étendue que 'interpolation
polynomiale de Lagrange. Ce gain est surtout observé pour les grands nombres d’onde proche de la
limite spectrale 7/2. Cependant, des erreurs plus importantes en bas nombres d’onde existent pour
cette méthode.

Interpolation optimisée avec contraintes d’ordre La figure 2.6 montrent ’erreur locale pour
des interpolations optimisées avec différentes contraintes d’ordre pour une interpolation sur 8 points.
L’interpolation de Lagrange est aussi tracée. On remarque que ’addition de contraintes d’ordre
a une interpolation optimisée présente un avantage et un inconvénient. En effet, plus 'ordre de
I'interpolation est élevé, plus le comportement des interpolations est amélioré pour les bas nombres
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F1G. 2.5 — Comparaison de I’erreur locale dans I’espace des nombres d’onde entre I'interpolation de Lagrange
(— ) et Dinterpolation optimisée (— — — ), pour N = 8. A gauche, vue globale pour KAz = 0 & 7 et, &
droite, vue rapprochée pour kAx =0 a kAx = /2.
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F1G. 2.6 — Erreur locale dans 'espace des nombres d’onde de l'interpolation optimisée avec contraintes
d’ordre pour un supports de taille N=8. Interpolation d’ordre (0.) : 0.0 (——), 0.2 (- — =), 04 (—— ), 0.6
(== —),08 (— — —). Interpolation de Lagrange pour N=8 (— ).

d’onde. Par contre, pour des nombres d’ondes supérieurs & kAz = /4, 'erreur augmente et la limite
de résolvabilité spectrale diminue légérement par rapport a l'interpolation optimisée sans contrainte
d’ordre. Cette remarque n’est pas valable pour l'interpolation optimisée d’ordre 8 car celle-ci est
équivalente a une interpolation de Lagrange. Un compromis existe donc entre ’amélioration a bas
nombre d’onde par ’augmentation de I'ordre et ’optimisation a haut nombre d’onde. En conclusion,
une optimisation sur un large intervalle est préférable pour la propagation d’ondes acoustiques ou
I’advection de différentes échelles turbulentes. [’addition de trop de contraintes d’ordre n’est alors

pas le choix le plus approprié.

Analyse spectrale combinant les interpolations au schéma de dérivation Pour éviter de
dégrader la solution numérique avec ’étape de communication, la précision du schéma d’interpola-
tion doit étre compatible avec celle du schéma utilisé pour les dérivées spatiales. Il convient donc
d’étudier I'influence de 'interpolation sur I’erreur de dispersion du schéma de dérivation. Le schéma,
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de dérivation étudié est celui optimisé sur 11 points d’ordre 4 présenté dans la section 1.2.2. Ainsi,
conformément a I'exemple 1-D du paragraphe 2.2.1, cinq points d’interpolations sont nécessaires au
maximum pour évaluer une dérivée dans la zone de recouvrement. Réécrivons I’équation (2.1) comme

ci-dessous : N
0= > Sif <x0+z( |z|) Ax) (2.5)
I=—N

avec n=0.9, le décalage de la grille donneuse avec la grille receveuse. Les points receveurs a interpoler
seront donc au milieu des supports d’interpolation. Reconsidérons maintenant I’équation du schéma

de dérivation :

of

5
o) = = O @l flwo+ i) (2.6)

=5

Considérons que seulement ¢ < 5 premiers points du support de dérivation sont interpolés avant de
dériver. En injectant 2.5 dans 2.6, ’équation suivante est obtenue :

5
% (20) (Z 3 Z Sf e+ (11 - 1)+ )80+ Y <xo+ij>> (2.7
j=—5 Jj=q+1

Considérons maintenant f; = ¢**, alors le nombre d’onde effectif du schéma combinant la dérivée et
les ¢ interpolations est :

E*Ar — <Z (111 ikjAx Z Selk(l AI+ Z (111 ’Lk]A:E) (28)

Jj=-5 Jj=q+1

La figure 2.7 présente I'erreur de dispersion du schéma combinant la dérivée et les interpolations pour
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F1G. 2.7 — Erreur de dispersion d’'un schéma combinant une dérivation sur 11 points et une ou des interpo-
lations de Lagrange (& gauche) et optimisées (& droite) pour N=8¢et ¢=1(-—--),¢g=2(—),q=3
(—),q=4(-— —),qg=5 (- — —). Erreur de dispersion du schéma de dérivation uniquement ( ).

q variant de 1 & 5 et un support d’interpolation N=8. L’erreur pour un schéma sans point interpolé
est présentée comme référence. Plus les courbes se rapprochent de cette erreur de référence, moins
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F1G. 2.8 — Erreur de dispersion d’un schéma combinant une dérivation sur 11 points et une ou des interpo-
lations optimisées d’ordre 4 (a gauche) et d’ordre 6 (& droite) pour N =8et g=1(-—-—-),¢=2 (——
), q=3(—),q=4(— — —),q=5(—— —). Erreur de dispersion du schéma de dérivation uniquement
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F1G. 2.9 — Erreur de dispersion d’'un schéma combinant une dérivation sur 11 points et une ou des interpo-

lations optimisées d’ordre 4 pour N = 10 (a gauche) et pour N =12 (a droite). ¢ =1 (- - =), ¢ =2 (——
), ¢q=3(—),¢q=4(— — —),q=5(— — —). Erreur de dispersion du schéma de dérivation uniquement
(—)-

les interpolations dégradent la solution numérique. Des interpolations de Lagrange sont utilisées sur
la figure de gauche. L’erreur de dispersion reste acceptable pour des dérivées n’utilisant que un ou
deux points d’interpolation (¢g=1 et ¢g=2). Pour plus de trois points interpolés (¢ >3), I'interpolation
dégrade le comportement du schéma de dérivation pour les nombres d’onde compris entre 7/4 et
7 /2. Cependant le comportement de la dérivée est conservé pour les nombres d’onde inférieurs a 7 /4.
La figure de droite présente la méme analyse pour des interpolations optimisées. Pour 1 a 4 points
d’interpolés, le niveau d’erreur globale avec ou sans interpolation reste le méme. Seule ’erreur en bas
nombre d’onde augmente avec q. Pour ¢=5, 'interpolation introduit globalement un surplus d’erreur
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constant tout en gardant un comportement optimisé acceptable entre 0 et /2. On peut ainsi noter
que, contrairement aux interpolations de Lagrange, la limite x de résolvabilité spectrale du schéma
de dérivation est conservée. A l'instar de 'analyse spectrale des interpolations, plus les contraintes
d’ordres ajoutées a ’optimisation sont nombreuses, plus ’amélioration pour les bas nombres d’onde
est effective comme le montre la figure 2.8. Cependant, la résolvabilité spectrale aux grands nombres
d’onde devient moins bonne. Tout en gardant une interpolation optimisée d’ordre 4, la figure 2.9
présente 'erreur de dispersion pour des interpolations sur 10 et 12 points. On remarque que pour un
support de 12 points, l'interpolation n’introduit quasiment pas d’erreurs supplémentaires. A noter
que ce constat est légitime vu que 'optimisation du schéma de dérivation est sur 11 points avec des
contraintes d’ordre 4.

2.3.4 Validation des interpolations 1-D : Advection linéaire 1-D

On étudie I'advection linéaire scalaire d’'un paquet d’ondes sur deux maillages 1-D décalés et se
recouvrant. [’équation résolue est :

ow Ow
e + % 0 (2.9)

L’avancement temporel est réalisé grace & un schéma Runge-Kutta d’ordre 4 optimisé, la dérivée
spatiale est calculée a 'aide d’un schéma DRP sur 11 points et un filtrage optimisé sur 11 points
est appliqué avec un coefficient de 0.2. Tous ces schémas sont détaillés dans le chapitre 1 dédié aux
méthodes numériques et correspondent aux choix retenus pour nos simulations aéroacoustiques. La
solution initiale du probléme est un paquet d’ondes défini par :

w(z) = sin (%) exp (— In 2 (&)2) (2.10)

ou Ax est le pas de discrétisation spatial, aAz la longueur d’onde principale du paquet d’ondes et bAx
la demi-largeur de la gaussienne. La configuration d’étude est Az=1, a=5 et b=9. Le paquet d’ondes
est donc suffisamment discrétisé a la fois pour que les erreurs dues aux schémas de discrétisation
spatiale ou temporelle soient faibles mais aussi pour observer des différences entre la solution de
référence calculée sur un maillage simple et les divers type d’interpolations ou les diverses tailles de
support. Sur la figure 2.10 est présentée la solution initiale ainsi que tout le domaine d’advection.
Au centre du maillage principal un autre maillage d’un tiers plus petit est superposé. Ces deux
maillages sont décalés d’un demi-pas d’espace a I'image de ’exemple du paragraphe 2.2.1. Le paquet
d’ondes est advectée de gauche a droite. Dans cette étude, la taille de recouvrement des grilles est
adaptée a la taille du support d’interpolation. Ainsi, plus le support est grand, plus le recouvrement
est entendu. Cependant 'influence du recouvrement sur la solution numérique est faible pour ce cas
test. Le paquet d’ondes est convecté & partir de la position x=0 sur une distance de N;;Az, avec le
nombre d’itérations réalisées N;;=200. Il traverse alors complétement le domaine intermédiaire. Une
erreur quadratique moyenne est alors calculée et sommée pour chaque pas de temps puis moyenné
par N;. Cette erreur est définie par :

N.
1 & Z(w — Wanalyti 6)2
L=L% (Wi ytiqu 2.11
Ny — ( doiwl " ( )

i analytique

Cette erreur n’est évaluée que pour les points de discrétisation c’est-a-dire seulement o les flux sont
avancés. Il en résulte que les points d’interpolation ne sont pas pris en compte. Elle est tracée sur la



2.3. INTERPOLATION DANS UN ESPACE A UNE DIMENSION 47

0.5¢

-50 0 50 100 150 200 250
X

F1G. 2.10 — Solution initiale sur le maillage 1 (—) et le maillage 2 (- — —) .

figure 2.11 et est normée par I’erreur d’un calcul sur la grille de fond seule. Quand la taille du support
augmente, I’erreur due aux schémas d’interpolation tend & diminuer et chaque erreur tend vers celle
d’un grille seule. De plus, 'optimisation avec contraintes d’ordre améliore la solution numérique.
Ainsi erreur globale d’advection avec 'optimisation tend trés rapidement, a partir d’un support de
taille 8, vers celle de la solution de référence a 1% prés. Cette observation n’est pas vraie pour les
interpolations de Lagrange. Enfin, pour les interpolations optimisées, ’erreur est parfois inférieure
a celle de référence. Contrairement aux interpolations de Lagrange, sa diminution avec le support
d’interpolation n’est pas monotone. Ce caractére non monotone provient d’une compensation d’erreur
lorsqu’une interpolation est optimisée dans 1’espace des nombres d’onde.
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F1G. 2.11 — Erreur L a litération finale en fonction de la taille du support d’interpolation N. A gauche : In-
terpolations de Lagrange (——O), optimisées 0.2 ( o), optimisées 0.4 (—— x). A droite : vue rapprochée
de la figure de gauche avec ajout des interpolations optimisées 0.6 ( et o8 (— — —v).
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2.4 Interpolation dans un espace a deux dimensions

2.4.1 Introduction aux interpolations dans un espace 2-D

Les méthodes de recouvrement de maillage 2-D ou 3-D ont été élaborées afin de pouvoir gérer a la fois
des grilles cartésiennes et curvilignes non coincidentes. Ainsi, la forme des supports d’interpolation
peuvent varier d’un maillage a 'autre, voire pour une méme grille, d’une interpolation a une autre.
La méthode d’obtention des coefficients d’interpolation se doit alors d’étre générique et applicable
a tous supports rencontrés dans les recouvrements. Deux types d’interpolations 2-D peuvent ainsi
étre mis en oeuvre. Le premier type d’interpolation implique des supports 2-D cartésiens issus d’une
transformation au préalable du support 2-D curviligne. Une fois le support cartésien obtenu, les
interpolations 1-D par direction peuvent facilement étre utilisées. La difficulté est alors reportée sur
le choix de la transformation. C’est ce qui sera vu dans un premier temps. Dans un deuxiéme temps,
les interpolations 2-D réalisées directement dans un espace curviligne seront abordées.

2.4.2 Formulation explicite d’une interpolation 2-D

En 2-D, la forme générale d’une interpolation explicite d’une fonction w au point (zg,yo) pour un

support N X N est :
N

u(zo, Yo) = Z Siju(zi, y;) (2.12)

1,j=1

avec S;; les coefficients d’interpolation associés aux points (x;, ;).

2.4.3 Interpolations 2-D pour un support cartésien et support transformé

Généralisation 2-D d’une interpolation 1-D Considérons tout d’abord le cas d’un support
d’interpolation cartésien N x N comme celui de la figure 2.12.

© = 5y
| O Point du support d'interpolation (xi,yj
| (xi.yi) O Points interpolés intermédiaires (x0,)
o Yl

YO - fe . ,,,,,,,,,,,,,,,,, B Point interpolé final (x0,y0)

m

o B )
X0

F1G. 2.12 — Support d’interpolation 2-D cartésien. Points de support d’interpolation en cercle blanc,
point interpolé en carré noir, points interpolés intermédiaires en carré blanc.

L’interpolation de la fonction u au point (xg, o) peut se réaliser en deux étapes. Une premiére étape
consiste a interpoler horizontalement pour les différentes ordonnées y; la fonction u au point zy (carrés
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blancs sur la figure 2.12). On obtient ainsi N points d’interpolation intermédiaires de coordonnées
(xo,y;) avec j = 1,..., N. La deuxiéme étape est I'interpolation verticale d’abscisse o au point (zo, yo)
avec pour support les points (zg,y;) avec j =1,..., N.

Ainsi, pour une interpolation 2-D avec un support cartésien, les coefficients d’interpolation S;; sont
simplement le produit tensoriel des coefficients d’interpolation 1-D S; dans chacune des directions.
Par exemple, pour I'interpolation polynomiale de Lagrange, on aura :

a Yo —
II =

k=T kpi Y

N

x.
1=1,0#i" "

To — I

Yk
k

Dans la suite, cette interpolation sera appelée une interpolation 2x1-D (de Lagrange ou optimisée).
Comme cela a déja été mentionné, I'intérét des méthodes de recouvrement repose essentiellement sur
la gestion de maillages curvilignes. Les supports d’interpolations sont donc de topologie quelconque.
Prenons ’exemple de 2 maillages, un cartésien et un curviligne. Imaginons que le point interpolé soit
un point du maillage cartésien et que le support d’interpolation soit issu du maillage curviligne. Pour
réaliser une interpolation 2x1-D, une transformation doit étre trouver entre le support curviligne en
question et un support cartésien de référence. La connaissance de cette transformation permet ensuite
de trouver la nouvelle position du point a interpoler dans ce support cartésien de réference. Ce n’est
qu’a partir de cette derniére étape qu’une interpolation 2x1-D peut étre réalisée. Il arrive que cette
transformation entre un support cartésien et un support curviligne soit connue analytiquement. Une
transformation analytique est toujours préférable car elle est exacte et n’introduit donc pas d’erreurs
supplémentaires. Par exemple, si le maillage donneur est polaire, on a simplement les relation ci-
dessous :

x=rcosf et y=rsind (2.14)
r=+/a%+y? et § = atan(y/x) (2.15)

Ces relations entre I'espace polaire et cartésien seront fréquemment utilisées car les maillages utilisées
pour les simulation seront soit cartésiens soit cylindriques. Si 'interpolation est réalisée dans un
support issu d’un maillage polaire, on dira qu’elle est réalisée dans I’espace polaire. Il n’est en général
pas aussi facile de trouver une transformation entre un support curviligne et un support cartésien.
Deux méthodes sont présentées : l'utilisation d’interpolations transfinies proposée notamment par
Guenanft [76] et l'utilisation d’un "mapping" iso-paramétrique d’ordre élevé décrite par Sherer et
Scott [169]. La transformation de ces deux méthodes est aussi basée sur des interpolations.

Méthode avec transformation par interpolations transfinies Cette méthode a été proposée
par Guenanff [76] et est inspirée de techniques de maillages en éléments finis. Elle consiste a trouver
une transformation par interpolations polynomiales entre le support d’interpolation réel et le support
d’interpolation de référence cartésien. Les interpolations de la transformation sont réalisées directe-
ment dans ’espace curviligne en considérant une méthode de résolution matricielle. Comme nous le
verrons, en fonction de la régularité du maillage et de la taille des supports, la matrice a inverser
peut étre mal conditionnée. Une fois cette transformation connue, la position du point donneur dans
Iespace de référence peut étre trouvée avec plus ou moins de précision suivant la qualité de la trans-
formation. Une interpolation polyndémiale des valeurs connues aux point donneurs est ensuite réalisée
dans cette espace de référence. Il faut noter que le nombre de points nécessaires a la transformation
sera le méme que pour l'interpolation finale.
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Méthode par mapping iso-paramétrique Cette méthode fait intervenir une technique classique
de la méthodologie de simulation par recouvrement de maillage. Elle est généralisée a 1'ordre élevé
par Sherer et Scott [169]. Contrairement & Guenanff, on part d’un élément de référence cartésien. Le
but est donc de trouver la transformation de I’élément cartésien de référence vers 1’élément curviligne.
Comme cette transformation est réalisée a partir d’un élément cartésien, des interpolations 2x1-D
(de Lagrange en général) peuvent étre utilisées évitant ainsi le probléme de conditionnement lié a la
méthode de Guenanff. Il faut alors trouver la position du point a interpoler dans I’espace de référence.
La transformation allant du cartésien vers le curviligne, I'image par transformation de la position
du point interpolé dans I’élément cartésien doit étre la position du point dans le support curviligne
initial. Il faut donc trouver itérativement cette position dans le support de référence cartésien jusqu’a
satisfaire cette condition. Ce probléme est résolu avec un algorithme de Newton. Une fois que la
position du point interpolé est trouvée dans le support cartésien de référence, il devient possible
d’interpoler les valeurs aux points de support grace a des interpolations 2x1-D.

2.4.4 Interpolations 2-D pour un support curviligne

Dans cette partie, des méthodes d’interpolation sur un support quelconque et ne nécessitant pas de
transformation seront exposées. On y distingue l'interpolation multidimensionnelle avec contraintes
d’ordre seules et I'interpolation multidimensionnelle optimisée avec ou sans contraintes d’ordre. On
peut aussi mentionner une généralisation des interpolations 1-D directement dans un support curvi-
ligne mais cette interpolation 2-D ne sera pas abordée [126]. Avant d’aborder ces différentes méthodes,
réécrivons la formule générale d’une interpolation dans I’espace 2-D d’une fonction u au point(zg, yo) :

NxN

u(zo,y0) = Y Sku(zy, yr) (2.16)
k=1
avec S les coefficients d’interpolation. La suite traite donc de ’obtention de ces coeflicients 5.

Interpolation avec contraintes d’ordre Le développement en séries de Taylor a 'ordre M de
la fonction u aux points donneurs (zy, yx) autour de (xq,yo) s'écrit :

1 optay,
u(zr, yr) = u(zo, yo) + Z (

nlg! POyd
= plq! 0xPy

) (wx —20)P(yr —w0)%, 1<p+qg<M (2.17)
Zo,Yo

Pour trouver les coefficients d’interpolation du point (xg,yo), il suffit d’injecter cette relation dans
(2.16) et d’annuler tous les termes mondmiaux jusqu’a l'ordre M, ce qui fournit le systéme :

N N
ZSk =1, et ZSk(xk—xo)p(yk—yO)q:Q 1<p+qg<< M (2.18)
k=1 k=1

que ’on met sous la forme matricielle suivante :
CS=(10 ..00)" (2.19)
C de taille T' x N avec :
T=1/2(M+1)(M+2), et Cpgr = (1, — x0)" (Y — y0)?

et S la matrice des coefficients : .
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Interpolation multidimensionnelle optimisée dans I’espace des nombres d’ondes Tam et
Hu [182] proposent une approche multidimensionnelle de l'interpolation 1-D proposée par Tam et
Kurbatskii [183]. On introduit la transformation de Fourier spatiale :

—+00
U(ZL‘, y) = // A(kb k2)€z(k1x+k2y+¢k1k2)dkldk2 (220)

avec A(ky, ko) = |u(k1, ka)|, dry ke = arglt(ky, ko)], et @ la transformée de Fourier de u. Pour une
onde simple d’amplitude unitaire :

Upyy = €' F1TTRH Ok 1,) (2.21)

Apres l'injection de uy,x, dans I’expression générale d’une interpolation, ’erreur locale pour une onde
simple s’écrit :
N
Elocale(kla ]{;2) =1 = Z Skel(klAz(in—$O)/Az+k2Ay(yk_yO)/Ay) (2‘22)
k=1

Initialement, dans le cadre de maillages non-structurés, Tam et Hu se basent sur un pas d’espace
unique A qui est la moyenne de la distance entre chaques points. Le Garrec et al.[115] proposent,
pour des maillages structurés, une distinction entre deux pas d’espace, A, et A,, commme le présente
I'équation (2.22). Etant dans un espace curviligne, la définition de ces pas d’espace reste cependant
arbitraire et dépend avant tout de la régularité des différents supports choisis. Dans le cadre de
cette étude, A, et A, sont définis comme étant une moyenne sur le support de la distance entre
deux points voisins projetée suivant x et y respectivement. On minimise 'erreur totale £ pour
-k < k1A, koA < K

= ff.

k est ainsi un paramétre donné qui varie selon la résolvabilité spectrale souhaitée. On impose que
Ierreur soit nulle pour une constante , Zgil S, = 1, en utilisant la méthode du multiplicateur de
Lagrange. Il faut donc minimiser le lagrangien £ sous la contrainte Zszl Sk—1=0:

e

avec A le multiplicateur de Lagrange. o = k1A, et 3 = koA, sont les nombres d’onde réduits. Pour
atteindre le minimum, il faut que :

2

d(kyAg)d(ka ) (2.23)

N
1 — Z Skel(klA”(I’v*xo)/ArJerAy(yk*yo)/Ay)
k=1

N
1- Z Skez(a(‘”’f —20)/Aa+B(yr—y0)/Ay)
k=1

2 N
dod + A (Z Sy — 1) , (2.24)
k=1

oL oL
= =0, k=1,2,.,N et — =
07 )= Y e aA

35 0 (2.25)

d’otu le systéme matriciel a résoudre :

AS=hb, (2.26)
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avec : )
S=(S S5 .. Sv A)"
AN, Ay, J=k
= VAVAN ;- - ,
Ak Y sin {/@x] mk] sin {/@yﬂ yk] , JFk
(25 — o) (Y — yr) A, Ay
(]7 k - ]-7 27 9 N
1 .
Ajveny =5 7=12...N (2.27)
A(N+1)k = 17 ] - 1727 7N
Ansnyv+1) =0
by = 2.4, sin {/@mk _ a:o} n [Fayk _ yo]
(.Tk - xO)(yk - yO) Ax Ay
L b(]\[_|_1) - 1

Interpolation multidimensionnelle optimisée dans 1’espace des nombres d’ondes avec
contraintes d’ordre Les schémas optimisés introduisent une erreur plus importante en basse fré-
quence que les schéma classiques [182]. Pour remédier a ce probléme, de nouvelles contraintes sont
ajoutées au Lagrangien. Elles correspondent au développement en série de Taylor des points du
support. Le Lagrangien s’écrit alors :

.

2 N
dadf + A (Z Sy — 1)
k=1

N
1-— Z Skel(o‘(xk*IO)/ArJrﬁ(yk*yo)/Ay)
k=1

avec [y, les nouveaux multiplicateurs de Lagrange. Pour que £ soit un minimum, il faut que :

oL, O, O
89S, on Dtiom

(2.29)

On peut se ramener au probléme matriciel suivant :

BS =d,
avec
T
S:<Sl Sy .. SN A pio por Moo M1 o2 o Mmoo e MOM)
d= (b .. by 10 .. 0)",
et

A CT
S
ou A est explicitée dans le paragraphe précédent et C est une matrice de dimensions (T'—1) X (N +1),
telle que :
Comg = (@ —20)"(y —90)™, k=1,2,.,N
Cmn,NJrl =0
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2.4.5 Analyse spectrale des méthodes d’interpolation 2-D

Dans cette étude, le support curviligne considéré est représentatif de ceux qui seront rencontrés lors
de la simulation de I’écoulement au-dessus d’une cavité cylindrique. Ce support est donc issu d’un
maillage polaire comme le montre la figure 2.13. Le support est orienté avec un angle de 45°, ce qui

0.07

0.065

0.06

0.055

0.05

0.05 0.055 0.06 0.065 0.07
X

F1G. 2.13 — Support curviligne 8 x8 utilisé pour ’analyse spectrale des interpolations 2-D.

constitue en général un des cas les plus défavorable pour une interpolation 2-D |76, 114]. Le support
choisi est de taille 8 x 8. Comme pour ’analyse spectrale 1-D, le point interpolé se situe au centre
du support suivant les coordonnées (r, 6) et non suivant (x,y). L’erreur d’interpolation des différents
schémas peut étre étudiée dans 'espace des nombres d’ondes par le biais de la relation (2.22). Les pas
de discrétisation A, et A, correspondent respectivement aux pas radial et azimutal de ce support
régulier. Pour chaque cas, I’erreur locale d’une interpolation en 2x1-D dans I’espace polaire est tracée
en guise de référence.

Influence d’une transformation d’un support curviligne Dans ce paragraphe, 'influence
d’une transformation de coordonnées pour un support curviligne sur le comportement spectral des
interpolations est étudiée. Aprés chaque transformation, une interpolation 2x1-D de Lagrange est
réalisée. On considére tout d’abord une transformation par interpolations transfinies. La figure du
haut de 2.14 présente les iso-contours d’erreur locale dans ’espace spectral 2-D. Aucune différence
entre les transformations analytique (espace polaire) et par interpolations transfinies n’est observée
pour les iso-contours tracés. Seules les coupes (figures du milieu) dans les directions horizontales et
diagonales présentent une erreur légerement plus élevée pour l'interpolation aux trés bas nombres
d’onde. Cependant, le niveau de ces erreurs restent tres faibles. Cette différence est due au fait que
plus le nombre de points du support est grand, plus la transformation induit 'inversion d'une matrice
mal conditionnée. Comme le montre Guenanff, une orientation du support & 45°n’est pas non plus
favorable au conditionnement de la matrice. Sur les figures du bas, la méthode de transformation par
interpolations transfinies est remplacée par une la transformation par projection iso-paramétrique.
Contrairement & la transformation précédente, cette méthode ne présente aucune différence avec
la solution de référence. En effet, cette transformation est une méthode itérative qu’on peut faire
converger jusqu’au zéro machine pour ce support précis. Méme si ce dernier est assez régulier, on
peut tout de méme tirer deux conclusions. La premiére conclusion est que la transformation de Sherer
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et Scott est plus précise et plus robuste. La deuxiéme conclusion est qu’au final, dans le cas idéal
(pour une transformation analytique), interpoler aprés une transformation d’un support curviligne
doit revenir au méme qu’interpoler directement dans un support cartésien. La difficulté est seulement
reportée sur la transformation. Comme seuls des supports "polaires" seront considérés dans la suite
de I’étude, les interpolations 2x1-D seront réalisées dans I’espace polaire.

Interpolation avec un support curviligne Les figures 2.15 présentent une comparaison entre
une interpolation de Lagrange 2x1-D dans 'espace polaire et une interpolation 2-D par contraintes
d’ordre pour le méme support que précédemment. L’erreur dans 'espace spectral 2-D (figure du
haut) est plus de dix fois plus importante pour Iinterpolation par contraintes d’ordre. En effet la
matrice C' & inverser se révéle singuliére pour une interpolation 8 x8. Le conditionnement, traduisant
la singularité de la matrice, est d’autant plus grand que le nombre de points du support d’interpo-
lation augmente. C’est pour cela que cette méthode est difficilement généralisable pour des supports
de plus grande taille. Le méme probléme de conditionnement de matrice est observé pour les inter-
polations multidimensionnelles optimisées. Comme pour l'interpolation avec contraintes d’ordre, ce
probléme d’inversion se traduit par des erreurs beaucoup plus importantes (figures du bas). L’ajout
de contraintes d’ordre ne permet pas de diminuer sensiblement les niveaux d’erreurs. Au mieux, 8x8
contraintres d’ordre sont ajoutées ce qui équivaut a l'interpolation avec contraintes d’ordre seules.
Comme des supports étendus d’interpolation seront considérés, les interpolations dans un espace
curviligne ne seront pas retenues dans la suite du manuscrit.

Interpolation optimisée 2x1D avec ou sans contrainte d’ordre Enfin, les interpolations
optimisées 2x1-D avec ou sans contraintes d’ordre sont étudiées. La figure 2.16 présente une com-
paraison entre une interpolation de Lagrange 2x1-D et une interpolation optimisée 2x1-D sans
contrainte d’ordre. Les iso-contours de I’erreur pour l'interpolation optimisée, dans I’espace spectral
2-D, présentent des lobes qui correspondent & une diminution de D’erreur locale dans les directions
diagonales. Comme le montrent les différentes coupes, ces lobes sont dus aux "rebonds" de I’erreur
déja rencontrés dans ’analyse 1-D. Si I'on considére la coupe le long de k1 Az, on observe d’ailleurs
une erreur similaire & I'interpolation 1-D optimisée sur 8 points de la figure 2.5. Globalement, la
conclusion est alors la méme que pour I'interpolation 1-D, a savoir qu’une erreur faible est maintenue
pour des nombres d’ondes élevés et que ’erreur en bas nombre d’onde est toujours augmentée par
rapport aux interpolations de Lagrange. L’ajout de contraintes d’ordre & 'interpolation optimisée ne
change pas non plus les conclusions faites pour 'interpolation 1-D optimisée (figures du bas).

Conclusion de D’analyse spectrale 2-D Beaucoup de méthodes d’interpolation 2-D ont été
testées. Il convient donc de faire le point sur ce qui serait préférable ou non d’utiliser. Si le support
est curviligne quelconque, la transformation retenue serait la transformation de Sherer et Scott car
elle présente ’avantage d’étre plus robuste et généralisable. Les interpolations 2-D directement dans
I’espace curviligne présentent le désavantage d’un comportement trop singulier avec I’augmentation
de la taille du support. Dans notre étude, la transformation exacte entre ’espace cartésien et polaire
est cependant la plus appropriée. L’interpolation retenue aprés transformation du support est une
interpolation optimisée 2x 1D avec ou sans contraintes d’ordre.
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F1G. 2.14 — Erreur locale 2-D pour une interpolation de Lagrange 2x1-D avec transformation polaire (——)
et une interpolation avec transformation par interpolations transfinies (— — — ). En haut : iso-contours de

Perreur locale. Au milieu : coupe en échelle logarithmique suivant k1A, (& gauche) et coupe en échelle
logarithmique suivant la diagonale k1A, = koA, (& droite). En bas : méme légende que pour les figures du
milieu pour la transformation par mapping iso-paramétrique.
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F1G. 2.15 — Erreur locale 2-D pour une interpolation de Lagrange 2x1-D avec transformation polaire (——)
et une interpolation multidimensionnelle (—— ). En haut : iso-contours de I’erreur locale. Au milieu : coupe

en échelle logarithmique suivant k1A, (& gauche) et coupe en échelle logarithmique suivant la diagonale
kiA; = koA, (& droite). En bas : méme légende que pour les figures du milieu pour une interpolation
multidimensionnelle optimisée.
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F1G. 2.16 — Erreur locale 2-D pour une interpolation de Lagrange 2x1-D (——) et une interpolation op-
timisée 2x1-D (—— ). En haut : iso-contours de l'erreur locale. Au milieu : coupe en échelle logarithmique
suivant k1A, (& gauche) et coupe en échelle logarithmique suivant la diagonale k1A, = k2 A, (a droite). En

bas : méme légende que pour les figures du milieu pour des interpolations optimisées avec contraintes d’ordre
4(———)et6(———).
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2.4.6 Validation numérique des interpolations 2-D

Pour la validation des interpolations 2-D, deux configurations de recouvrement de maillages sont
considérées. La premiére configuration est composée de deux maillages cartésiens et la deuxiéme
d’un maillage cartésien recouvrant un maillage polaire. Les équations résolues sont celles d’Euler
sous leur forme cartésienne et polaire :

- formulation cartésienne

3_U+ OE. N IOF. _ 0S
ot ox oy Ot

(2.30)

avec :

U = (p, pu, pv, pe)’
E. = (pu,p+ pu?, puv, (pE + p)u)’
Fe = (pv, pou, p + pv*, (pE + p)v)’

- formulation polaire
oU 10(rE.) 10F. B, 0S5
e Trat T (2:31)

avec :

U = (p, pus, pug, pe)t

E. = (pur,p + puz, o (PE + p)u,)!
Fe = (pug, pugtiy, p + pug, (pE + p)ug)’
B. = (0, —(puj + p), pu,ug, 0)*

e

ou U est la solution des équations, E, et Fe sont les flux eulériens. p, p, (u,v) et (u,,us) sont
respectivement la densité, la pression et les composantes de la vitesse pour la formulation cartésienne
et polaire. S est un terme source. Les équations sont complétées par I’équation des gaz parfait :

p=prl
E =p/l(y —1)p] + (u® +v?)/2, en coordonnées cartésiennes
E=p/[(y —1)p] + (u2 +u3)/2, en coordonnées polaires

2.4.6.1 Stratégie de recouvrement de maillages

Pour un calcul utilisant des maillages recouvrants, chaque maillage posséde un ordre de priorité.
Les maillages avec 'ordre le plus élevé sont ceux qui sont localement adaptés a la géométrie du
domaine de calcul, par exemple, le maillage de peau d’un profil d’aile. Les maillages avec 'ordre le
plus faible composent les maillages de fond, c’est-a-dire ceux qui n’ont pas une topologie contrainte
par la géométrie du probléme. Généralement, ils sont cartésiens. Quand les maillages se recouvrent,
ces ordres de priorité permettent de connaitre sur quel maillage la solution est entiérement valide
(maillage & la plus haute priorité) et sur quel maillage elle ne 'est que partiellement (maillage a la
plus basse priorité). Les équations n’ont donc pas besoin d’étre résolues entiérement sur les maillages
a basse priorité et la portion non définie peut étre masquée. On crée alors un trou (ou un vide),
ce qui arrive généralement dans la grille de fond. Dans la littérature anglophone, on parle alors de
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"cutting hole process". En théorie, ce trou doit avoir une taille optimale pour minimiser le temps de
calcul. Pour des géométries complexes, 'algorithme lié au "cutting hole process" est difficile & mettre
en ceuvre. C’est pourquoi la générateur de maillages Ogen des bibliothéques Overture [82] est utilisé
pour générer des maillages recouvrants. Ce générateur de maillages réalise les processus de "cutting
hole" et fournit une table de connectivité entre les points a interpoler d’'un maillage et les points de
support d’interpolation d’un autre maillage. Les interpolations utilisées dans les recouvrements de
cette étude seront centrées a 'instar des analyses précédentes. Les coefficients d’interpolations sont
calculés avant le début du calcul. Les interpolations sont réalisées a chaque sous-étape du Runge-Kutta
et une derniére fois aprés le filtrage de la solution lors de la derniére sous-étape du Runge-Kutta.

2.4.6.2 Recouvrement entre deux grilles cartésiennes

Deux maillages cartésiens sont considérés dans cette partie. Le premier maillage a pour résolution
nzi= 151 et ny;= 81 et constitue le maillage de fond. Le second maillage a pour résolution nze=
60 et ny,= 61 et est localisé au milieu du précédent. Le pas de discrétisation spatial est le méme
pour les deux grilles & savoir Azy=Axs= 1 m et Ay;=Ay,= 1 m. Ces grilles sont décalées d’une
demi-maille dans chaque direction afin de pouvoir mettre en évidence l'influence des interpolations
sur la solution numérique. Ici, le maillage avec la plus haute priorité est le maillage central. Ainsi le
processus de "cutting hole" ne s’applique qu’au maillage de fond.

Nombre de points interpolés

Support | Maillage 1 (de fond) Maillage 2
(—) (—)
2x2 890 1110
4 x4 850 1110
6 x 6 810 1110
8 x 8 770 1110
10 x 10 730 1110
12 x 12 690 1110

TAB. 2.1 — Nombre de points interpolés par maillage.

Advection d’un tourbillon L’étude de I'advection d’un tourbillon & travers une interface de
recouvrement est réaliste. Emmert [51] montre que le contenu spectral de ce cas-test est surtout
représenté par des petits nombres d’onde, pour lesquels les ondes sont correctement résolues par les
schémas aux différences-finies. Un tourbillon de Taylor, initialement placé en (0,0), est défini par :

U=t + AR, exp(aR?)
v=—AZx- exp(oz2R2) (2.32)
P = Do — Poo Taagny XP(20R?)

ol R= /22 —y% a=—1In2/b* et b =3 m (demi-largeur de la gaussienne). Le tourbillon est advecté
a une vitesse moyenne constante correspondant a un nombre de Mach de M = u,,/cs = 0.5. Son
amplitude est de A = 10 m.s~!. Les simulations sont réalisées avec un pas de temps At = 0.000708
s et 800 iterations sont effectuées. Le coefficient de filtrage est fixé a 0.1. A la derniére itération, le
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F1G. 2.17 — Recouvrement de deux maillages cartésiens. Un point sur deux est représenté.

tourbillon est encore a I'intérieur du domaine de calcul mais a complétement traversé la grille centrale.
La figure 2.18 présente des champs instantanés de la pression fluctuante lors de la traversée du
tourbillon a travers 'interface de recouvrement. Les interpolations utilisées sont des interpolations de
Lagrange d’ordre 2 (support 2x2, en haut) et d’ordre 6 (support 6x6, en bas). Pour les interpolations
d’ordre 2, un important niveau de bruit numérique est créé par la traversée du tourbillon. Une
réduction importante de ce niveau, en deca de 4+ 1 Pa, est observée pour des interpolations d’ordre
6. Le bruit numérique peut étre quantifié par la pression résiduelle dans le premier tiers de la grille
de fond définie par :

40 ny1 p —p
R — Z,] OO
P ; = 40 X nyq

Le bruit numérique est évalué aprés le passage du tourbillon. Ce bruit diminue avec la montée
en ordre des interpolations. A l'instar de la figure 2.18, la pression résiduelle est trés faible pour
une interpolation d’ordre 6. La norme L2 de I’erreur commise par rapport a la solution analytique
est tracée a la derniére itération sur la figure 2.20 pour différents schémas d’interpolation. Cette
erreur est évaluée sur le dernier tiers du maillage de fond. Les erreurs tracées sont normées par une
erreur de référence calculée a partir de la simulation sur un maillage de fond seul. Comme pour
la pression résiduelle, I’erreur diminue avec 1’ordre d’interpolation pour une méthode de Lagrange.
A partir d’une interpolation 8 x 8, cette erreur semble constante et tend vers ’erreur commise par
une simulation avec la grille de fond uniquement. Pour les interpolations optimisées avec contraintes
d’ordre, le comportement de 'erreur n’est plus monotone avec la variation de taille du support.
Parfois, la solution est méme légérement plus précise que celle sur une grille unique. Cependant,
le type d’interpolation ne semble pas étre primordiale. Pour des fluctuations de natures purement
aérodynamique, un support assez large n’est pas forcément nécessaire pour fournir une solution assez
précise. Sherer and Scott [169] parviennent & la méme conclusion quel que soit le type d’interpolation
utilisé.
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F1G. 2.18 — Iso-contours du champ de pression instantané a trois instants différents, Ny = 100, 200, 350 (de
gauche a droite), représentant le passage du tourbillon & travers la premiére interface de recouvrement (—
— —) pour une interpolation de Lagrange 2 x 2 (en haut) et 6 x 6 (en bas). Iso-contours de +1 Pa, +5 Pa
jusqu’a +20 Pa tous les 5 Pa.
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F1G. 2.19 — Pression résiduelle Rp en fonction du nombre d’itérations N pour le premier tiers de la grille
de fond. A gauche : supports 2 x 2 (0J), 4 x4 (o), 6 x 6 (V). A droite : agrandissement de la figure de gauche
avec I’ajout des supports 8 x 8 (——), 10 x 10 (— — —) et 12 x 12 ( *).

Propagation d’une source harmonique La propagation d’une source harmonique sur les mémes
maillages est maintenant considérée. Ce cas de validation permet de cibler un intervalle du spectre
des interpolations en controlant la longueur d’onde de la source. La source harmonique, localisée a
I’origine, est définie par :

S(t) = esin(wt) exp <1§—22 (z* + y2)> (2.33)
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F1G. 2.20 — Advection d’un tourbillon. Variation avec la taille du support d’interpolation N x N de erreur
entre le champ de pression a la derniere itération de la solution numérique et de la solution analytique.
Interpolations de Lagrange ( ), interpolations optimisées d’ordre 2 (— — — o) et d’ordre 4 (—-—- A).
Les erreurs sont normées par l'erreur pour la simulation avec la grille cartésienne de fond sans recouvrement.

avec w la pulsation de la source, et € = 346 Pa.s™! son amplitude et o la demi-largeur de la source.

Le pas de de temps At est 0.00072 s. Le coefficient de filtrage est fixé a 0.2. Deux valeurs w sont
choisies. La premiére est w = 27/10 X co/Axy, ce qui signifie que la longueur d’onde de la source
correspond a 10 pas d’espace du maillage. La solution numérique obtenue sera alors précise compte
tenu des schémas de discrétisation employés. La demi-largeur o est égale a 3. La figure 2.21 présente
la norme L2 de 'erreur entre la moyenne quadratique de la pression analytique et de la pression
numérique le long de la coupe a y = 0. L’erreur est seulement évaluée pour les points intérieurs
de chaque grille. Cette erreur pour chaque interpolation est aussi normée par celle d’'une simulation
sur le maillage de fond seul. Les interpolations utilisées sont du type Lagrange ou optimisées avec
contraintes d’ordre. Quelque soit les interpolations utilisées, la solution numérique s’approche a 2%
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F1G. 2.21 — Propagation d'une source harmonique de pulsation w = 27/10 X ¢oo/Azy. Variation avec la
taille de support N x N de la norme L2 de l'erreur faite entre la moyenne quadratique de la pression de
la solution analytique et de la solution numeérique le long de y = 0. Interpolations de Lagrange ( o),
interpolations optimisées d’ordre 2 (— — —o) et d’ordre 4 (— - —- A ). Les erreurs sont normées par 1’erreur
pour la simulation avec la grille cartésienne de fond sans recouvrement valant 9.4435x1078 Pa.

prés de celle de référence a partir d’un support 8 x 8, ce qui correspond & une erreur par rapport a
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la solution analytique de 1.8887x107? Pa. Le second choix est w = 27/5 X ¢y /Axy, correspondant
a une longueur d’onde égale a 5 pas d’espace. La discrétisation de la longueur d’onde dans ce cas
approche la limite de résolvabilité des schémas aux différences-finies. Afin de garder une compacité
de la source comparable au cas précédent, la demi-largeur est divisée par 2 d’ou 0=1.5. La figure 2.22

50 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ 1.25
q

40}

30

Erreur
Erreur

20¢

10}

F1G. 2.22 — Propagation d’une source de pulsation w = 27/5 X ¢oo/Az. Variation avec la taille de support
N x N de la norme L2 de lerreur faite entre la moyenne quadratique de la pression de la solution analytique
et de la solution numeérique le long de y = 0. Interpolations de Lagrange (—— ), interpolations optimisées
d’ordre 2 (— — —o) et d’ordre 4 (—-—- A ). Les erreurs sont normées par 'erreur pour la simulation avec
la grille cartésienne de fond sans recouvrement valant 2.3342x107% Pa.

présente 'erreur pour les differentes interpolations, définie de la méme facon que pour la figure 2.21.
Les interpolations optimisées améliorent nettement la solution pour un support donné. Alors que pour
un support 8 X8 les interpolations de Lagrange introduisent un peu moins de 20% d’erreur par rapport
a la solution de référence, les interpolations optimisées n’introduisent que 2% d’erreur supplémentaire
pour l'ordre 2 et 4. Ces erreurs restent alors comparables au cas test précédent démontrant alors que
Ioptimisation permet bien de garder un niveau d’erreur relatif sensiblement équivalent sur un large
spectre. De plus, les interpolations optimisées tendent rapidement vers I’erreur d’une grille seule avec
I’augmentation de la taille du support.

2.4.6.3 Recouvrement du coeur d’un maillage polaire par un maillage cartésien

Il est connu que la formulation polaire des équations d’Euler est singuliére a 1’axe, c’est-a-dire quand
r=0. Plusieurs auteurs ont proposé des méthodes pour s’affranchir de cette singularité. Mohseni et Co-
lonius [140] suggére de sauter la singularité en commencant les coordonnées radiales non plus a 0 mais
a Ar/2. Constantinescu et Lele [35] réalisent un développement limité asymptotique des équations de
Navier-Stokes sur I’axe. Cependant, si on considére un algorithme de résolution temporelle purement
explicite, quelle que soit la méthode proposée, le pas de temps, basée sur la plus petite maille, devient
trés petit. Une fagon de s’affranchir a la fois de la singularité et de la contrainte sur le pas de temps
est de considérer une grille cartésienne recouvrant le coeur d’une grille polaire. Un exemple est donné
par la figure 2.23. La résolution est de 160 points radialement et de 150 points azimutalement pour
la grille polaire et de 50 points dans chaque direction pour la grille cartésienne. Le rayon intérieur
de la grille polaire est de r = 4.94 m et son rayon extérieur de 32 m. L’advection d'un tourbillon de
Taylor a travers la grille cartésienne est simulée. Le pas de temps est de At = 8.067 x 107 s soit
égal a cinq fois le pas de temps basé sur la plus petite maille A,,;, = ArAf qui aurait déterminé
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FiG. 2.23 — Maillage polaire recouvert par un maillage cartésien. Un point sur quatre est représenté.

le pas de temps si la simulation avait été réalisée sur une grille polaire seule. Pour ce cas test, 2000
itérations sont réalisées. La figure 2.24 montre que le tourbillon ne génére aucun bruit numérique
parasite au-dessus de 10 Pa en valeur absolue au passage des interfaces de recouvrement, le support
utilisé étant de taille 4 x 4. L’erreur de la solution numeérique est calculée pour la pression par :

— pour le maillage polaire :

Plrerr =

\/Z?rl Zyil(prnumerique - pTanalytique)z%j

nr x nd

— pour le maillage cartésien :

ne ny 2
Zi:l Zj:l (pcnumerique - pca,na,lytique)z"j
PClerr =

nr X ny

ce qui induit une erreur totale de :

(nr X nf) X preg + (nx X ny) X plepr
nr x nf + nx X ny

Perr = (234)
Cette erreur est calculée a la derniére itération et elle est présentée dans le tableau 2.2. On remarque
que les erreurs sont quasi-équivalentes a partir d’une interpolation de Lagrange 2x1-D d’ordre 6.
Comme pour le cas du recouvrement d’une grille cartésienne par une autre grille cartésienne, un
support de taille modérée peut s’avérer suffisant. De plus, des interpolations multidimensionnelles
optimisées ont été testées. La qualité des interpolations et de la solution numérique finale dépend
fortement des tailles de mailles d’interpolation A, et A, (équation (2.22)) spécifiques au support
curviligne. Ainsi, un mauvais choix conduit irrémédiablement & 1’altération de la solution numeérique,
provoquant un bruit numérique intense, mais peut aussi faire diverger le calcul.

2.4.6.4 Diffraction d’une source harmonique par deux cylindres

La diffraction d’une source harmonique par deux cylindres est un cas test acoustique difficile & simuler
avec les techniques classiques de génération de maillages structurés. Cependant, avec des techniques
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Fi1G. 2.24 — Champs de pression instantanés pour des niveaux compris entre -10 Pa et 10 Pa avec
une interpolation de Lagrange 2x1-D sur un support 4 x 4. Les frontiéres du maillage cartésien sont
tracées en tirets (- — —).

Support Ordre Derr
4 x4 4 0.06924296697058
5x5 5 0.00993859825519
6 x 6 6 0.00454533557742
X7 7 0.00444664792719
8 x 8 8 0.00435315306465

TAB. 2.2 — Erreur sur la pression entre la solution numérique et la solution analytique pour des
interpolations de Lagrange 2x1-D.

de recouvrement de maillages, il devient possible de considérer plusieurs grilles : une grille de peau
polaire pour chaque cylindre et une grille de fond cartésienne propageant les ondes acoustiques. Les
cylindres ont un rayon de 0.5 et 0.25 m et sont situés respectivement a (z,y) = (—4,0) et (0,4) .
La résolution de la premiére grille polaire est de nr = 25 x nfl = 181 points, et celle de la seconde
de nr = 29 x nf# = 181 points. La grille cartésienne posséde nx = 164 x ny = 164 points. Les
interpolations sont optimisées 2x1-D et d’ordre 4 pour des supports 6x6. La fréquence de la source
harmonique est 2mc,, et sa demi-largeur de 0.2 m. La figure 2.25 présente un champ instantané de
pression. La diffraction de la source par les cylindres est visible, surtout prés du plus gros cylindre. La
fluctuation de pression dans la zone de silence derriére les cylindres est plus intense pour le plus petit
cylindre. Aucun bruit parasite ne révéle la présence des interfaces de recouvrement. La figure 2.26
présente une comparaison de la moyenne quadratique de la pression le long de y = 0 pour la solution
numerique et la solution analytique donnée par Sherer [168]. Comme on peut le voir sur la figure
2.26, les faisceaux d’interférences sont bien décrits devant les cylindres. Cependant, des erreurs sont
présentes derriére le plus petit cylindre. De plus, la continuité de la solution & travers les interfaces
de recouvrement est trés bien assurée.
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F1G. 2.25 — Champ de pression instantané, niveaux entre -0.05 Pa et 0.05 Pa.
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F1G. 2.26 — Moyenne quadratique de la pression le long de y = 0 : solution analytique (— ), solution
numérique pour les deux maillages polaires (+) et le maillage cartésien (o). Les lignes verticales
indiquent la présence des parois des cylindres. En haut : cylindre situé & + = —4.0 m. En bas :
cylindre situé a x = 4.0 m.
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2.5 Conclusions

Dans ce chapitre, les techniques de recouvrement de maillages ont été abordées pour des applications
aéroacoustiques. Ces techniques requiérent dans ce cadre spécifique des interpolations précises. Le
choix du type d’interpolation est alors crucial. L’analyse spectrale 1-D montre que les interpolations
optimisées assurent une faible erreur sur un plus large spectre que les interpolations de Lagrange. Le
cas d’advection 1-D d’un paquet d’ondes ou la propagation 2-D d’une source harmonique confirment
que lorsque la solution numérique est discrétisée par peu de points, les interpolations optimisées
induisent une erreur plus faible que les interpolations de Lagrange, ce qui peut s’avérer appréciable
pour des simulations des grandes échelles. Cette conclusion est différente de celle Sherer et Scott [169]
qui discriminent les interpolations optimisées par un cas test spatialement basse fréquence. De plus, il
est montré que les interpolations 2x1-D sont préférables aux interpolations multidimensionnelles. Un
dernier point concerne la taille des supports d’interpolations. Chaque cas test a mis en évidence que
pour une interpolation optimisée, la solution numérique de maillages recouvrants tendait rapidement
vers celle d’'un maillage simple quand la taille du support augmentait. Ainsi, la résolvabilité du schéma
d’interpolation peut étre plus faible que celle des schémas aux différences finies sans que la solution
numérique perde en précision. Un nombre de points de support limité implique un gain en temps de
calcul. De plus, le recouvrement devient moins important et moins d’interpolations sont réalisés. La
gestion des maillages en devient alors plus aisée. Ces avantages peuvent étre trés appréciables lorsque
les techniques de recouvrements de maillages sont employées dans le cadre de simulations onéreuses en
temps de calcul et en mémoire, comme pour le cas présent. Dans la suite de la thése, les interpolations
2x1-D optimisées sur un support 88 seront alors choisies pour traiter les recouvrements de maillages
d’un écoulement affleurant une cavité cylindrique.
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Chapitre 3

(Génération d’une couche limite turbulente
en entrée de domaine d’un calcul
aéroacoustique

3.1 Génération de turbulence synthétique

L’idée des méthodes de reconstruction de turbulence artificielle est de générer en entrée du domaine
de calcul des fluctuations de vitesse qui reproduisent au mieux les caractéristiques d’une turbulence
physique. Les différentes méthodes existantes peuvent étre distinguées suivant qu’elles permettent
de reproduire des intensités turbulentes, un spectre d’énergie, ou des moments d’ordre plus élevés.
Les deux méthodes développées et testées sont : la méthode Random Fourier Modes (RFM) initiée
par Kraichnan [105] et la méthode Synthetic Eddy Method (SEM) initiée par Jarrin et al.[95] et
améliorée par Pamiés et al.[147].

3.1.1 La méthode des modes de Fourier aléatoires (RFM)
3.1.1.1 Présentation de la méthode

La méthode des modes de Fourier aléatoires, Random Fourier Modes (RFM) en anglais, initiée par
Kraichnan [105] est utilisée ici sous la forme du modéle Stochastic Noise Generation and Radiation
(SNGR) [10, 7|. Cette méthode a déja été utilisée pour générer rapidement une couche limite tur-
bulente en amont d’une cavité [73|. Des améliorations ont été proposées par Smirnov et al. [172]
et Batten et al. |9] pour tenir compte de I’anisotropie de la turbulence de paroi. Les REM ont été
utilisés récemment pour alimenter une interface RANS-LES [37]. Le détail de la méthode est donné
ci-dessous.

Dans le cas de la turbulence homogéne, la transformée de Fourier spatiale 3D du champ de vitesse
fluctuant peut étre définie ainsi :

u'(x) = / a(k)e™ > dk

Une application directe de la condition d’incompressibilité donne a(k).k = 0, i.e. la composante (k)
doit étre perpendiculaire au vecteur nombre d’onde k. Ici, on choisit un champ de vitesse fluctuant
donné par :

v (x) = / 24, cos(k.x) dk

69
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Le nombre d’onde k est représenté sur la figure 3.1. En introduisant le repére local (1~<1, ko, l~<3) corres-
pondant aux coordonnées sphériques (k, 0, ¢), comme ks est aligné avec k, la condition de normalité
déduite de la condition de continuité indique que le vecteur 0, est nécessairement dans le plan (l~<1,
l~<2). Dans ce repére, on note i, = 4 a = 4(cos a, sin «), o I'angle «v est défini a droite de la figure 3.1.

A kg -

[«>]

~
i
>

kq

F1G. 3.1 — Repére local (l~<1, l~<2, l~<3) dans I’espace des nombres d’onde k, et représentation de la composante
de Fourier u,.

Le champ turbulent est obtenu comme somme de N modes de Fourier indépendants. Les amplitudes
i, ne sont pas aléatoires, mais sont obtenues a partir d’un spectre d’energie turbulent. Le champ de
vitesse fluctuant s’exprime alors comme la série de Fourier :

N
u'(x,t) = Z 24, cos(k,,.(x — Tt) + wyt + Py ay,
n=1

ou ¥, k,, a, sont des variables aléatoires possédant des fonctions de densité de probabilité données.
L’isotropie du champ est obtenue en choisissant les variables aléatoires de la fagon suivante : pour
chaque mode, le vecteur nombre d’onde k est choisi sur une sphére de rayon k. Dans le systéme de
coordonnées cartésiennes, les trois vecteurs unitaires du repére local sont :

3 cos 6 cos ¢ ) —sin ¢ . sin @ cos ¢
ki = | cosfsin ¢ ky = | cos¢ ks = | sinfsin ¢
—sinf 0 cos

Le vecteur nombre d’onde est simplement k = kks, et I'isotropie du champ nécessite que :
ds k sin Odokdl

Les fonctions de densité de probabilité sont choisies telles que p(f) = sinf/2 et p(¢) = 1/(2w). Le
vecteur unitaire a,, est :

cos v cos 0 cos ¢ — sin arsin ¢
a, =cosak; +sinaky; = | cosacosfsin ¢ + sin a cos ¢
—cosasinf

« est tiré de maniére équiprobable entre 0 et 27, d’ou p(a) = 1/(27). Le spectre d’énergie turbulent

est donné par :
N
.2
D>
n=1

u .

I;;:

N =

U
2
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En choisissant le modéle de von Karman [6] pour le spectre d’énergie turbulent E(k), 'amplitude du
ni®m® mode de Fourier est donnée par :

/2 4
Un, = /2E(k,) Ak, avec E(k):alu— (k/ke)

Fe 1+ (k/k.)’]

55 T'(§)
0T (3)

Ak, est le pas de discrétisation dans I’espace de Fourier. Une distribution logarithmique des N modes
est retenue pour tenir compte I’ensemble du spectre, des bas aux hauts nombres d’ondes. En fixant
Kmin €t Kpmaz, On obtient :

ot

~ 1.453

and oy =

17/6°

W=

kn, =exp[lnk; +(n—1Ak], n=1,..N and Ak = (Inkne —Inkyym)/(N—1)

Enfin, le champ turbulent est "dégelé" par l'introduction d’une vitesse de convection u et d’une
pulsation w,, qui décrit ’évolution propre des fluctuations. w,, est déduite ici du temps d’Heisenberg,
wp = 2m'k,, ot u' = 2k/3 est le champ de vitesse rms et k, le nombre d’onde.

Le champ stochastique dégelé est alors pondéré par les profils rms normaux a la paroi issus d’une
simulation préliminaire ou d’une base de donnée DNS, ceci afin de tenir compte de I'anisotropie de
I’écoulement.

Une étude de l'influence de certains paramétres dont notamment les bornes de discrétisation du
spectre turbulent k,,;, et k.. a été réalisée récemment [75]. Il en ressort qu’un paramétrage k,;, =
1/6, kmae = 100/8, et N = 100 donne des résultats satisfaisants, et ce paramétrage est utilisé par la
suite.

3.1.1.2 Reésultats pour la cavité cylindrique

xD xD

F1G. 3.2 — Méthode RFM avec les niveaux de fluctuations initiaux en entrée. A gauche : champ de la norme
de vorticité, niveaux entre 0 et 1.10%. A droite : champ de pression fluctuante, niveaux entre -20 et 20 Pa.
Champs représentés dans le plan y/D=0.

La méthode RFM ayant déja été expérimentée dans d’autres études [73, 68|, elle est directement utili-
sée pour I’étude de I’écoulement au-dessus d’une cavité cylindrique. Le maillage du domaine de calcul
est le méme que pour la configuration sans fluctuations turbulentes en entrée de domaine présentée
dans le chapitre 5. La résolution du domaine cartésien au-dessus de la cavité est de 351x141x180
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2

xD xD

F1G. 3.4 — Méthode RFM avec les niveaux de fluctuations divisés par 400. Méme légende que la figure 3.2.

points respectivement dans les directions longitudinale, transverse et verticale. Les pas de discréti-
sation sont Az = 2.7 mm, Ay = 1.6 mm et Az = 0.26 mm en amont de la cavité. Un étirement
de 2 % est appliqué verticalement a partir de la paroi et un étirement de 1% longitudinalement &
partir du premier point jusqu’'a un demi-diamétre devant de la cavité ou l'étirement devient ensuite
nul (pas d’espace longitudinal constant). Le coefficient de filtrage est de 1. La vitesse amont est de
70 m/s et le calcul est initialisé avec le profil turbulent expérimental présenté dans le chapitre 5. Ce
profil correspond a une épaisseur de couche limite de 15 mm. Les fluctuations de vitesse issues de la
méthode RFM sont superposées aux champs de vitesse dans un plan y-z situé en début de domaine
(15™¢ plan & partir de I'entrée). Un filtre laplacien est utilisé devant ce plan afin de ne pas perturber
la conditions limite de non-réflexion en amont du domaine.

Le plan d’imposition de ces fluctuations est nettement observable sur la 3.2. Le niveau de turbulence
est trés élevé et semble décroitre a 'approche de la cavité. Si ces fluctuations peuvent étre quali-
tativement acceptables, le champ fluctuant de pression révéle un rayonnement acoustique nuisible
provenant du plan d’imposition des fluctuations. Ce bruit parasite est assez intense pour masquer
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F1G. 3.5 — Historique de la pression flucutante en /D =0., y/D=0. et z/D=2.8. Le trait vertical représente
I'instant ou les niveaux initiaux de la méthode RFM sont divisés par 10.

I’acoustique générée par ’écoulement au-dessus de la cavité. Pour diminuer ce bruit, le niveau de
fluctuations imposées en entrée est divisé par 10 sur la figure 3.3. Une conséquence est la diminution
des fluctuations turbulentes dans la couche limite (figure de gauche) et la réduction du bruit pro-
venant du plan d’imposition (figure de droite). Afin de réduire encore le bruit lié¢ a la méthode de
génération synthétique de turbulence, les fluctuations imposées sont encore divisées par 40, ce qui
équivaut a une amplitude 400 fois plus faible que celle initiale. La trace acoustique de la condition
d’entrée est encore visible sur la figure 3.4 de droite. De plus, les fluctuations turbulentes observables
sur le champ de vorticité (figure de gauche) sont trés faibles voire insuffisantes par rapport aux fluc-
tuations turbulentes présentes au sein de la couche de cisaillement de la cavité. Enfin, un historique
temporel de la pression fluctuante pour un capteur ponctuel situé au-dessus de la cavité est présenté
sur la figure 3.5. A partir de la ligne verticale, la premiére diminution du niveau des fluctuations
en entrée est réalisée. Le bruit nuisible de la méthode RFM avec les niveaux initiaux est clairement
observé avant la ligne et la diminution des fluctuations en entrée, apres la ligne, s’avére tres favorable
pour l'exploitation de ’acoustique en champ lointain. Cependant cette réduction s’accompagne d’une
diminution importante de 'activité turbulente dans la couche limite amont qui devient trop faible
par rapport aux niveaux attendus pour une couche limite turbulente.

3.1.2 La méthode des structures synthétiques (SEM)
3.1.2.1 Présentation de la méthode des structures synthétiques

La formulation originelle de la méthode des structures synthétiques, Synthetic Eddy Method (SEM)
en anglais, a été proposée par Lund et al. [125] qui générent des fluctuations de vitesse respectant
les conditions de moyenne nulle, de variance unité, et de covariances nulles a partir de trois signaux
aléatoires @;(x,y, z,t) pondérés par une décomposition de Cholesky A;; du tenseur de Reynolds R;;.
Le champ fluctuant s’écrit donc 23:1 A;j(z)u;(z,y, z,t), les coefficients A;; provenant de la matrice :

v Ri1 0 0
A = | Ryp/An Roy — A21 0

R31/A11 (R32 - A21A31 /A22 \/R33 - A:Qﬂ - A§2

Jarrin et al. [95] ont récemment remplacé les signaux aléatoires par une superposition de structures
gaussiennes auxquelles sont affectées une échelle de longueur et une vitesse de convection. Cette
formulation a été améliorée par Pamiés et al. [147] afin de prendre en compte le caractére anisotrope de
la turbulence pariétale, et plus précisément 1’évolution des échelles spatio-temporelles des structures
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en fonction de leur distance a la paroi. Une maniére de traduire cette inhomogénéité est d’introduire
des strates dans la couche limite possédant chacunes des caractéristiques propres (figure 3.6). Les
caractéristiques définies pour chaque strate (taille des structures, vitesse de convection, nombre de
structures par exemple) sont issues des expérimentations et des bases de données DNS afin de mimer
au mieux les structures d’'une couche limite physique.

Younx /—/;—/ ®
b T L L L a-?,zJ
¥ ,: SR e — :
i el ! 5 .
;£ Y ; Y : b yzd ‘Tuax
% = - = ﬂ. Made 3
1 =" i
B e g oy e i 2
j;'; & 2 s _lemh.-: e (,z,t
e s e ; I‘;Muﬂc <
4 : ; 2 3 L5 2] : 43 n
o | EEELE T B oo,
M
y i ax b,_g xmn
Znin max

F1G. 3.6 — Exemple schématique du découpage en 4 strates (ou modes) du plan d’entrée du domaine de
calcul avec des tailles de structures spécifiques & chaque strate et adaptées en fonction de la distance par
rapport a la paroi (d’aprés Terracol, ONERA).

Le signal @; s’écrit comme la somme de P modes 9, chacun formé de la somme de N(p) structures :

'LL]':

'Ujp =
p=1 p

1 (») _ (t—tk—l;) (y—yk)qj (z—zk)
- /N(p) ot P l; Jp lg Jp l;

A chaque mode P est donc associé :

E

P N

— un nombre de structures, N(p),
— un signe aléatoire associé a la structure k, €,
— un instant aléatoire d’apparition de la structure k, g,
— une position aléatoire du centre de la structure k, (yx, 2x),
— une fonction de forme de support compact sur [—1;1]3,
Ejp(t) X Bjp(9) x Wp(Z),
— une échelle de longueur transverse et normale a la paroi, I3, (7,
— une échelle de temps longitudinale déduite d’une échelle de longueur

longitudinale et d’une vitesse de convection, !, = I3 /cP.

Dans la formulation de la SEM proposée par Pamiés et al. [147], le nombre de structures est obtenu
par recouvrement statistique de la surface de chaque mode, soit

N(p) =~ LyAz, /ALl

ou Az, = z¥ — z]l;’“’ est la dimension du mode p dans la direction normale a la paroi . Le jeu

de parameétres l;,lzy,,l; de chaque structure k injectée est choisi de maniére équiprobable dans les
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mode z]l;’w 2P l]f l; lg cP
1 20 v/u, | 60 v/u, | 100 v/u, | 20 v/u, | 30 v/u, | 15 u,
2 60 v/u, | 0445 | 120 v/u, | 60 v/u, | 60 v/u, | 15 u,
3 0.49 0.50 60 v/u, | 60 v/u, | 120 v/u, | 15 u,
4 0.56 0.8 ¢ 0.16 0.16 0.16 0.8 Uy
5 0.8¢ 150 0.159 0.156 0.159 0.8 Uy

TAB. 3.1 — Parameétres des modes de la SEM.

intervalles [t;t 4 IL], [2)"; z47], [~ Ly/2; Ly /2]. La condition de variance unité est assurée par :

1 = t U I~ ing ~ ~
2 Ji 1}3[:;-1,(15) x Dy (1) x Wjp(2)] didfdz = 1

Dans la formulation de Pamiés et al. [147], les fonctions de forme Z,,, ®,,, ¥;, sont soit des fonctions
gaussiennes normalisées soit des fonctions de la forme H(€) = 1 — cos(2r€)/2n&+/C' (inspirées du
modéle de Perry et Marusic [150]) ou C' ~ 0.214 est une constante de normalisation qui assure la
condition de variance unité.

Le tableau 3.1 donne le paramétrage proposé Pamies et al. [147] pour une formulation de la SEM
avec 5 modes. Les résolutions pariétales des simulations LES réalisées ne permettent pas de prendre
en compte les 5 modes. Ainsi, le premier mode n’est pas résolu et le deuxiéme mode est a peine
discrétisé.

Afin d’éviter un appel systématique a des fonctions sous fortran et afin de réduire le cott de la
SEM, les fonctions H (&) ont été remplacées par des gaussiennes sans affecter notablement les perfor-
mances obtenues. De la condition de variance unité, on tire un facteur de normalisation A(o) ou o
est I'écart-type de la gaussienne. Pamiés et al. [147] montrent que de meilleures performances sont
obtenues pour de faibles valeurs de 0. Cependant les forts gradients de vitesse résultants posent des
problémes de stabilité numérique, et un écart-type de 0.3 est considéré dans cette étude.

3.1.2.2 Reésultats pour la cavité cylindrique

Pour ce cas test, une zone de hauteur réduite est ajoutée en début de domaine de calcul comme le
montre la figure 3.7 par exemple. La condition limite supérieure de cette zone est une condition de
rayonnement. Le role de cette zone est d’évacuer hors du domaine de calcul une partie du rayon-
nement parasite liée a la génération de fluctuations turbulentes en entrée avant leur introduction
dans le bloc comprenant la cavité. Le maillage cartésien supérieur a une résolution différente du cas
testé précédemment. Celle-ci est de 41x141x117 pour la zone d’entrée et de 370x141x205 pour le
bloc au-dessus de la cavité. Les pas de discrétisation spatiaux sont Axr = 5.2 mm, Ay = 1.8 mm
et Az = 0.2 mm en entrée. Un étirement de 1% longitudinalement est réalisé a partir du premier
point du domaine jusqu’a un demi-diamétre devant la cavité. Un étirement de 1,7 % est appliqué
verticalement & partir du premier point de paroi. Le CFL est de 1 et fournit un pas de temps de
4.32x1077 s pour une vitesse infinie de 70 m/s. Le coefficient de filtrage est de 0.6.

A Tinstar de ’étude réalisée avec la méthode RFM, un intense rayonnement & partir du plan d’im-
position est visible sur la figure 3.7 a gauche. Pour diminuer ce rayonnement, ’amplitude des fluc-
tuations imposées est progressivement réduit tout le long du calcul. A T'itération présentée sur la
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xD xD

F1G. 3.7 — Méthode SEM. Champ fluctuant de pression entre -20 et 20 Pa dans le plan médian y/D=0. A
gauche : fluctuations initiales de la méthode. A droite : fluctuations de la méthode divisées par 25.

xD

FIG. 3.8 — Champ instantané de la norme de vorticité dans le plan y/D=0, niveaux entre 0 et 1.10*. Les
fluctuations de la méthode SEM sont divisées par 25 en entrée.

figure 3.7 a droite, ’amplitude initale est divisée par 25. Le champ de pression fluctuante montre que
le rayonnement parasite de la condition d’entrée est moindre mais non-négligeable. Ainsi des motifs
d’interférence entre le rayonnement de la condition d’entrée et celui di a la présence de la cavité sont
encore visibles. Cette diminution de 'amplitude des fluctuations est aussi observable sur I'historique
de la vorticité sur la figure 3.8. En effet, plus on se rapproche de la condition d’entrée, plus 'intensité
des tourbillons gaussiens en entrée est réduite et plus les fluctuations turbulentes dans la couche
limite sont faibles. Comme pour les modes RFM, 'obtention d’'un rayonnement parasite acceptable
requiert une diminution drastique des niveaux initiaux conduisant & une turbulence pariétale trop

faible.

3.1.3 Conclusion sur les méthodes de turbulence synthétique

Les méthodes de génération de turbulence synthétique induisent un niveau de bruit numérique trop
intense dans le cadre de notre étude. En effet, les niveaux acoustiques émis par un écoulement
affleurant une cavité cylindrique sont assez faibles compte tenu du nombre de Mach peu élevé proche
de 0.2. La diminution de I"amplitude des fluctuations imposées réduit fortement ’acoustique parasite
mais aussi le niveau d’intensité turbulente au sein de la couche limite amont.
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3.2 Génération de turbulence amont par une méthode de re-
cyclage

3.2.1 Introduction

La méthode de recyclage consiste a obtenir une couche limite turbulente en recyclant les plans aval
soit de la méme simulation de couche limite soit d'une simulation auxiliaire. Le recyclage des plans
d’une méme simulation a été proposé par Spalart [173| en tenant compte d’une remise en échelle
lie a I'épaississement de la couche limite. Un probléme lié & cette méthode est "apparition d’une
basse fréquence lié au forgage périodique en amont du domaine de calcul. Lund et al.[125] propose
d’extraire les plans d’une simulation auxiliaire afin d’alimenter la simulation principale. Cependant,
pour une simulation compressible subsonique, un bruit numérique en entrée est susceptible d’étre
généré comme nous le verront plus tard. Comme pour le bouclage d’une simulation avec elle-méme,
une remise a ’echelle, ou "rescaling", de I’écoulement via certains paramétres caractérisant la couche
limite est nécessaire avant d’introduire les plans de la simulation auxiliaire dans le calcul principal.
Alinsi, en se basant sur I’épaisseur de couche limite, une simulation auxiliaire correctement résolue a un
Reynolds donné peut alimenter une simulation principale a un Reynolds plus élevé grace au rescaling.
Dans le cadre notre étude, I'utilisation d’une simulation auxiliaire permet ainsi I'introduction dans
la simulation principale de fluctuations turbulentes issues d’une simulation de couche limite mieux
résolue. Dans le cas présent, le paramétre retenu pour le rescaling est 1’épaisseur de couche limite ¢ .
Pour éviter une étape supplémentaire d’interpolation, les simulations principale et auxiliaire doivent
avoir un rapport Az/J égal entre elles, ou Az est la taille de premiére maille. De plus, les différents
rapports de mailles seront pris identiques entre la portion de domaine d’extraction des plans du calcul
préliminaire et la portion de réintroduction du domaine principal. Pour cette étude, trois plans sont
extraits du calcul de couche limite et réintroduit en entrée du calcul principal. Les variables stockées
aux plans d’extraction sont les dérivées temporelles des variables primitives, a savoir u, v, w, p et p,
calculées a chaque pas de temps. Les plans sont alors réintroduits a chaque pas de temps en entrée
de la simulation principale.

3.2.2 Reésultats pour le cavité cylindrique

Ici, la simulation principale est celle de 1’écoulement affleurant la cavité cylindrique. Le maillage
cartésien supérieur du calcul de cavité utilisé pour ces tests est le méme que pour celui des tests
réalisés avec la méthode SEM. La seule différence est que le pas d’espace longitudinal est constant
en amont de la cavité avec Ax=1,7 mm. Le calcul est toujours initialisé avec le profil expérimental
correspondant a une épaisseur de couche limite de 15 mm.

La simulation auxiliaire est celle d’'une couche limite. Le maillage cartésien de ce calcul comprend
264x101x124 points. La taille des mailles de calcul dépend de I'utilisation ou non du rescaling. A
I'instar du maillage cartésien de la simulation de cavité, un taux d’étirement vertical de 1,7% est réalisé
a partir du premier point de paroi. Le pas d’espace longitudinal est constant. Les différents rapports
d’aspect de mailles de calcul, Az/Ay et Ax/Az sont les mémes que ceux en entrée du maillage de
cavité. La turbulence est déclenchée par une marche comprenant 10 points longitudinalement et 16
points verticalement. La transition laminaire/turbulent forcée par une petite marche (de hauteur h
de marche de 'ordre de 0.2dy) a été validée pour une couche limite & M=0.5 pour des maillages LES
bien résolus [70]. Les conditions limites transverses sont périodiques. Ici le maillage est plus grossier
et la transition est obtenue avec une marche plus haute de I'ordre de 0.319.
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3.2.2.1 Avec rescaling

Le rapport d’aspect entre les tailles de premiére maille du calcul de cavité et celui auxilaire (équivalent
a l'inverse du rapport d’aspect respectif des épaisseurs de couche limite) est de 6,68. Ainsi, pour le
calcul préliminaire, les pas d’espace sont Az = 0.25 mm, Ay = 0.03 mm et Az = 0.27 mm ce qui
équivaut en variable de paroi a Azt ~ 57, Ayt ~ 63 et Azt ~ 7. Pour CFL=0.9, le pas de temps
est At = 6.49x1077 s. Le coefficient de filtrage est de 0.2. Le calcul préliminaire est initialisé par une
approximation polynoémiale d’ordre 4 du profil de Blasius avec une épaisseur de 1,7 mm et une vitesse
de 70 m/s. Le nombre de Reynolds initial basé sur I’épaisseur de quantité de mouvement de couche
limite est de Rey, >~ 900. Ce nombre de Reynolds est compatible avec un état de départ laminaire.
Le calcul est statistiquement convergé au bout de 60000 itérations. Les trois plans nécessaires a la
réintroduction sont pris en z/D=0.36 a chaque pas de temps . Au niveau de ces plans, ’épaisseur de
couche limite est de 2,2 mm, qui une fois multiplié par le facteur de 6.68 fournit les 15 mm attendu
en amont de la cavité.

Le champ de vitesse longitudinal est présenté a gauche de la figure 3.9. Le développement d’une
couche limite turbulente est bien déclenché par la marche. Le champ de pression fluctuante pour ce
calcul est présenté sur la figure 3.9 a gauche. Le bruit introduit par la marche est trés faible. Il en
est de méme pour la perturbation moyenne en pression susceptible d’apparaitre avec la marche.

Les dérivées des variables primitives issues des plans sont ensuite introduits en début du domaine

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5
x/D x/D

F1G. 3.9 — Simulation de couche limite auxiliaire pour Reg, =~ 900. A gauche : champ instantané de vitesse
longitudinale, niveaux 0 et 104 m/s. A droite : champ instantané de la pression fluctuante, niveaux entre -20
et 20 Pa. Champs représentés dans le plan y/D=0. Les traits verticaux indiquent la position des trois plans
ou les dérivées des variables primitives sont extraites.

-4 -3 -2 -1 0 1 2
xD

F1G. 3.10 — Simulation de ’écoulement sur la cavité avec méthode de recyclage utilisant un rescaling. A
gauche : champ instantané de la norme de vorticité, niveaux entre 0 et 1.10*. A droite : champ instantané
de la pression fluctuante entre -20 et 20 Pa. Champs représentés dans le plan y/D=0.

du calcul de cavité. A gauche de la figure 3.10, le champ de vorticité montre une couche limite bien
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initialisée en entrée de domaine. Les fluctuations au sein de la couche limite semblent diminuer au fur
et & mesure que ’on se rapproche de la cavité. De plus, un faible rayonnement acoustique da a ’entrée,
a droite de la figure 3.10, interagit avec les ondes acoustiques plus haute fréquence issue de la cavité.
Cependant, cette interaction est beaucoup moins importante que pour les méthodes de génération de
turbulence synthétique. La figure 3.11 présente les profils moyens de vitesse longitudinale du calcul
de cavité en entrée et en une position o la couche limite semble développée (x/D=-3.5). Sur les
mémes graphiques sont tracés le profil expérimental initialisant le calcul et le profil aprés rescaling
issu de la simulation auxiliaire & la méme position que I'un des plans extraits. En entrée du domaine,
le profil pour le calcul de cavité est fortement perturbé. Aux vues des premiers points en proche paroi,
il semble tout de méme s’éloigner du profil initial et évoluer vers le profil de la simulation auxiliaire.
Comme on peut le voir pour une position en aval, la déformation du profil en entrée s’accentue. En
effet, le profil ne ressemble plus a un profil d’une couche limite turbulente et une survitesse s’amplifie
prés de la paroi. La figure 3.12 présente les profils de la moyenne quadratique des fluctuations de
vitesse longitudinale aux mémes positions. A titre de comparaison, les mémes types de profil sont
tracés pour la simulation auxiliaire. Si les tensions ont une allure satisfaisante en entrée de domaine,
leur intensité diminue de plus de moitié plus en aval. Cette observation est similaire pour les profils
de la moyenne quadratique des fluctuations de vitesse transversale et verticale sur les figures 3.13 et
3.14. Cet effondrement des intensités turbulentes résulte de la forte distorsion observée pour le champ
moyen qui romp le cycle de génération de turbulence pariétale. Afin de tester si le "fort" rescaling
(augmentation d’un facteur 6.68 entre le nombre de Reynolds de la simulation et celui du calcul de
cavité) est responsable de cette distorsion, un calcul sans rescaling est proposeé.
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F1G. 3.11 — Profils moyens de vitesse longitudi-
nale, dans le plan médian (y/D=0). Profil du cal-
cul principal (= — —) en /D = —4.36 (premier
plan de réintroduction) a gauche et en z/D=-
3.5 a droite. Profil d’initialisation (—-—- ), pro-
fil issu du calcul auxiliaire (—).

Fi1G. 3.12 — Profils de la moyenne quadratique
de la vitesse longitudinale, dans le plan médian
(y/D=0). Profil du calcul principal (- — —) en
x/D = —4.36 (premier plan de réintroduction)
a gauche et en x/D=-3.5 & droite. Profil issu du
calcul auxiliaire (—).
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F1G. 3.13 — Profils de la moyenne quadratique
de la vitesse transversale, dans le plan médian
(y/D=0). Profil du calcul principal (- — —) en
x/D = —4.36 (premier plan de réintroduction)
a gauche et en x/D=-3.5 a droite. Profil issu du
calcul auxiliaire (——).

F1G. 3.14 — Profils de la moyenne quadratique de
la vitesse verticale, dans le plan médian (y/D=0).
Profil du calcul principal (- — =) en z/D =
—4.36 (premier plan de réintroduction) a gauche
et en x/D=-3.5 a droite. Profil issu du calcul
auxiliaire (—).

3.2.2.2 Sans rescaling

Dans cette partie, le cas sans rescaling est présenté. Le maillage de la simulation auxiliaire reste
le méme mais les tailles de maille Az, Ay, Az sont égales a celles du maillage de la simulation
principale. En variable de paroi, la discrétisation est Azt = 264, Ay™ = 181 et Azt = 33. Le nombre
de Reynolds en entrée est de 6000 mais le profil de Blasius est conservé en amont de la marche, ce qui
n’est plus physique pour ce nombre de Reynolds. On obtient néanmoins une transition forcée efficace.
L’épaisseur de couche limite a la position d’extraction des plans est maintenant maintenant d’environ
0=15 mm. Sur la figure 3.15, les champs de vitesse longitudinale et de pression fluctuante sont
présentés. On observe sur le champ de pression une légére dérive de la moyenne dans tout le domaine
de calcul. La vorticité aprés réintroduction dans le calcul de cavité est présentée a gauche de la figure
3.16. Les fluctuations turbulentes diminuent & ’approche de la cavité mais restent qualitativement
acceptables. Sur le champ de pression de la figure de droite, un léger rayonnement basse fréquence
est & noter mais reste trés acceptable compte tenu du niveau de ’acoustique généré par 1’écoulement,
sur la cavité. Comme pour le cas avec rescaling, les profils de vitesse longitudinale moyenne et

08 08
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0 05 1 1.5 2 2.5 3
x/D x/D

F1G. 3.15 — Simulation de couche limite auxiliaire Rep, ~ 6000. A gauche : champ instantané de vitesse
longitudinale, niveaux 0 et 104 m/s. A droite : champ instantané de la pression fluctuante, niveaux entre -20
et 20 Pa. Champs représentés dans le plan y/D=0. Les traits verticaux indiquent la position des trois plans
ou les dérivées des variables primitives sont extraites.
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-1
x/D

F1G. 3.16 — Simulation de I’écoulement sur la cavité avec une méthode de recyclage sans rescaling. A gauche :
champ instantané de la norme de vorticité, niveaux entre 0 et 1.10%. A droite : champ instantané de la pression
fluctuante entre -20 et 20 Pa. Champs représentés dans le plan y/D=0.

de fluctuations de vitesse moyenne du calcul de cavité sont tracés aux mémes positions. Les profils
moyens, sur la figure 3.17, présentent un comportement cohérent avec la simulation auxiliaire. En
effet, si en entrée de domaine, le profil moyen s’accorde avec le profil expérimental initial, par la suite, il
évolue vers le profil extrait du calcul auxiliaire. Cependant, les fluctuations de vitesse longitudinale de
la figure 3.17 sont tres faibles en entrée. Toutefois, ces fluctuations de vitesse augmentent plus loin. Les
fluctuations des autres composantes de vitesse, sur les figures 3.19 et 3.20, présentent une évolution
similaire au cas avec rescaling. Ainsi, les tensions sont réduites de moitié par rapport a l’entrée.
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F1G. 3.17 — Profils moyens de vitesse longitudi-
nal, dans le plan meédian (y/D=0). Profil du cal-
cul principal (= — —) en /D = —4.36 (premier
plan de réintroduction) a gauche et en z/D=-
3.5 a droite. Profil d’initialisation (— - —- ), pro-
fil issu du calcul auxiliaire (—).

F1G. 3.18 — Profils de la moyenne quadratique
de la vitesse longitudinale, dans le plan médian
(y/D=0). Profil du calcul principal (- — —) en
x/D = —4.36 (premier plan de réintroduction)
a gauche et en x/D=-3.5 & droite. Profil issu du
calcul auxiliaire (——).
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F1G. 3.19 — Profils de la moyenne quadratique
de la vitesse transversale, dans le plan médian

F1G. 3.20 — Profils de la moyenne quadratique de
la vitesse verticale, dans le plan médian (y/D=0).

(y/D=0). Profil du calcul principal (- — —) en Profil du calcul principal (- — =) en z/D =
x/D = —4.36 (premier plan de réintroduction) —4.36 (premier plan de réintroduction) a gauche
a gauche et en x/D=-3.5 a droite. Profil issu du et en x/D=-3.5 a droite. Profil issu du calcul
calcul auxiliaire (——). auxiliaire (—).

3.2.3 Conclusion sur les méthodes de recyclage

La méthode de recyclage avec un rescaling présente une forte distortion du champ moyen pouvant étre
trés préjudiciable si 'objectif est de reproduire correctement la couche de limite en amont de la cavité.
La méthode sans rescaling permet de minimiser cette distorsion mais un probléme apparait pour le
niveau des fluctuations de vitesse longitudinale en entrée. De plus, ’adaptation des champs dans le
calcul de cavité s’accompagne pour les méthodes avec ou sans rescaling d’une diminution importante
de la turbulence en aval de I’entrée, certainement liée aux maillages trop grossiers utilisés avec un
Azt de lordre de 30-40 au-dela du pic de production pour le cycle de régénération de la turbulence
pariétale. Enfin, d'un point de vue pratique, la méthode de rescaling nécessite de réaliser, a chaque
tranche de calcul de cavité, un calcul auxiliaire pour lequel un volume important de données est
stocké. La gestion de deux calcul en paralléles et le stockage complique la réalisation de la simulation
de I’écoulement au-dessus de la cavité.
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3.3 Génération de turbulence avec un profil inflexionnel per-
turbé

L’idée est de réaliser une transition bypass rapide. L’étude précédente et les auteurs [15, 71] montrent
que l'utilisation d’une petite marche peut étre une solution efficace pour déclencher une turbulence
sans générer de bruit parasite. Une décélération locale de ’écoulement engendre un profil inflexio-
nel de vitesse favorable au développement d’instabilités de Kelvin-Helmoltz. Un bruit aléatoire est
suffisant pour déclencler ces modes exponentiels fortement amplifiés. Une possibilité est donc d’im-
poser directement un profil inflexionel en entrée de domaine de calcul et de superposer des petites
perturbations. La croissance exponentielle permet d’ajouter de trés faibles perturbations afin de ré-
duire le bruit parasite. Les perturbations les plus instables, c¢’est-a-dire les plus amplifiées, peuvent
étre choisies par une analyse de stabilité linéaire et locale du profil moyen. De plus, I'observation
des instabilités secondaires et de la transition bypass indique qu’une tridimensionnalisation aide a
atteindre un rapide déclenchement de la turbulence. Des ondes obliques peuvent étre introduites.
Nous avons plutot choisi de moduler le profil moyen dans la direction transverse, a 'instar des "pics"
et "vallées" observés par Klebanoff [101] dans un scénario de transition.

Dans cette étude, le profil moyen de la vitesse longitudinale en entrée est obtenu en combinant un
profil de Blasius et un profil en tangente hyperbolique :

5,2 3\ e
u = upy x W(n) avec @:{7}(2 207 +) A <1 (3.1)

Uy 1 it n>1

ot 7 est la distance a la paroi normalisée par I’épaisseur de couche limite §. La fonction de pondération
W (n) est définie par [125] :

W(n) = % {1 + tanh [(1&_(2—5_);15] / tanh(a)} (3.2)

Le parameétre a controle la pente de la tangente hyperbolique, donc le cisaillement moyen. Durant
cette étude, ce paramétre est fixé a 6 empiriquement. bd represente la hauteur du point inflexionel a
partir de la paroi. Une analyse de stabilité linéaire en locale, prenant en compte la compressibilité de
’écoulement et la viscosité du fluide, permet de trouver le mode le plus instable (ou le plus amplifié)
de la forme :

o (2,1, 2,t) = q(z)e @ FBv=<b 4 ¢ ¢ (3.3)

q’ est le vecteur des perturbations sur les variables primitives (u/,v',w’,p/, T")T. q(z) représente le
mode propre associé et a = a, + tq; est un complexe issu de la théorie spatiale. o, est le nombre
d’onde longitudinal et «; représente un taux d’accroissement pour la pulsation w. Le nombre d’onde
transverse (3 est nul dans cette étude. Les dérivées temporelles de ces perturbations sont superposées
au profil moyen composite en un plan d’entrée :

a(1/(‘%l7 y? Z7 t)

T = cw X [R(q(2)) sin(a,x — wt) + (q(z)) cos(a,x — wt)] x e”** x sin(2mny/L,) (3.4)

R{.} et I{.} représentent respectivement les parties réelles et imaginaires. Le taux de croissance
a; est négatif pour des perturbations amplifiées. La perturbation est multipliée par une trés petite
amplitude ¢, et par une modulation transverse de la forme sin(2mmy/L,), ot m est le nombre de pics
et de vallées le long de la direction L.
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05 1 15 2 0 05 1 15 2 0 0.5 1 15 2 0 0.5 1 15 2

F1G. 3.21 — Amplitudes des fonctions propres issues de la théorie spatiale pour des profils moyens composites
de la vitesse longitudinale Eq.(3.1) avec (a) b = 0.25, et (b) b = 0.5 : module (—— ), partie réelle (= — —),
et partie imaginaire (— - —- ). Les fonctions propres correspondent au mode le plus amplifié¢ w=2.206U, /0
pour b = 0.25, et (ov; ;)0=(5.272;-2.758) et w=2.349U,/d pour b = 0.5.

3.3.1 Reésultats

Contrairement aux cas d’étude précédents, les simulations considérées ici sont ceux d’une couche
limite. Le maillage utilisé comprend 264 x124x76 points et correspond exactement a celui qui sera
utilisé en amont de la cavité. Les pas d’espace sont Ax=1.7 mm, Ay=1.1 mm et Az=0.2 mm. Un
taux d’étirement vertical de 1.7% est effectué a partir du premier point de paroi. Le CFL est de 0.9
et, pour une vitesse amont de 70 m/s, le pas de temps est de 4.3x1077 s. Le coefficient de filtrage est
fixé a 0.6. Les profils d’initialisation sont présentés sur la figure 3.22. Les deux profils sont construits
a partir de profil laminaire de Blasius d’épaisseur 6 =0.0059 mm. Pour le premier profil, le point
d’inflexion se trouve & un quart d’épaisseur de couche limite & partir de la paroi. Pour le deuxiéme,
il se trouve a la moitié de la couche limite. La figure 3.23 présentent divers champs de pression
fluctuante aprés 50000 itérations en fonction du profil employé et de 'amplitude d’excitation. Le
premier champ du haut montre une couche limite ayant transitionnée vers un état turbulent pour un
profil inflexionnel initial avec le point d’inflexion & un quart de I’épaisseur de couche limite et une
perturbation d’amplitude e=0.0001. Il apparait que ’excitation en amont rayonne trés faiblement et
que le champ de pression ne dérive pas. Le champ du milieu, avec le méme profil initial, présente
un fort rayonnement acoustique di & 'augmentation de 'amplitude de la pertubation a e=0.004.
Ce rayonnement acoustique est suffisamment fort pour faire dériver le champ de pression dans le
domaine de calcul. Le champ du bas, initié avec un profil inflexionnel avec le point d’inflexion situé
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a la moitié de ’épaisseur de couche limite, présente une légére dérive de la pression moyenne et un
rayonnement parasite trés faible.

0.25
0.2
0.15}
a
0af
0.05 )
2 x/D
o ‘ ‘ ‘
0 20 40 60 80
Umoyen F1G. 3.23 — Champs de pression fluctuante en y/D =
) ) o 0 et des niveaux entre + 20 Pa. En haut : profil in-
FiG. 3'22 B P]E.Oﬁl 1n'ﬂex1onnel intialisant le flexionnel en 0.256 et €=0.0001. Au milieu : profil in-
calcul. Point d’inflexion en 0.50 (~ — —) et flexionnel en 0.255 et e=0.004. En bas : profil inflexion-
en 0.256 (—). nel en 0.55 et €=0.0001.

La figure 3.24 présente le profil moyen de vitesse u pour le point d’inflexion situé a un quart de ¢ et
des amplitudes d’excitations e=0.0001 et e=0.004. Les deux profils moyens sont trés proches prés de la
paroi mais le profil pour e=0.004 est moins rempli, ce qui pourrait indiquer un caractére plus turbulent
de I’écoulement dans ce cas-la. Cette observation est confirmée par les profils moyens quadratiques
des fluctuations de vitesse tracés sur la figure 3.25. En effet, pour ¢=0.004, les fluctuations sont
plus importantes lorsque 'on s’éloigne de la paroi que pour le cas e=0.0001. Les figure 3.26 et 3.27
présentent les mémes courbes pour des profils avec une inflexion en 0.256 et 0.56 et e=0.0001. Comme
précédemment, le profil moyen pour une inflexion en 0.25 et ¢=0.0001 sur la figure 3.26 semble le
moins turbulent. De plus, ’épaisseur de couche limite pour 0.56 est plus importante. Les tensions
turbulentes, représentées sur les figures 3.26 et 3.27, pour 0.250 sont aussi moins intenses lorsque 1’on
s’¢loigne de la paroi.
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F1G. 3.24 — A gauche : profil moyen de vitesse
longitudinale. A droite : profil de la moyenne
quadratique de vitesse longitudinale. Profil
inflexionnel initial en 0.256, €=0.0001 (—)
et €=0.004 (- — —-).
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F1G. 3.25 — A gauche : profil de la moyenne
quadratique de vitesse transversale. A droite :
profil de la moyenne quadratique de vitesse
verticale. Profil inflexionnel initial en 0.250,
€=0.0001 (—) et €=0.004 (— — —).
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F1G. 3.26 — A gauche : profil moyen de vitesse
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FiG. 3.27 — A gauche :

profil de la moyenne

longitudinale. A droite : profil de la moyenne
quadratique de vitesse longitudinale. Profil
inflexionnel initial en 0.256 (—), en 0.50
(— = =) et e=0.0001.

quadratique de vitesse transversale. A droite :
profil de la moyenne quadratique de vitesse
verticale. Profil inflexionnel initial en 0.250
(—),en 0.50 (- — —) et €=0.0001.
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3.3.2 Conclusion sur la génération de turbulence par un profil inflexionnel
perturbé

L’amplitude de la perturbation en entrée joue un réle important dans la génération de bruit parasite.
Il est donc préférable dans notre cas de garder une amplitude e égale a 0.0001. La hauteur du point
d’inflexion du profil initial joue aussi un role important. En effet, plus celui-ci est loin de la paroi, plus
la turbulence est initiée tot et posséde des niveaux importants en une position aval donnée. Cette
position modifie alors sensiblement 1’épaisseur de couche limite aval. La position du point d’inflexion
doit donc étre déterminée suivant I’épaisseur de couche limite finale souhaitée en une certaine position
dans le domaine de calcul.
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Chapitre 4

Rayonnement acoustique d’un écoulement
affleurant une cavité ouverte

Les premiéres études concernant le bruit de cavité sont apparues dans les années 50 et 60 pour des
applications militaires. On constate alors que les oscillations auto-entretenues de 1’écoulement au-
dessus d’une cavité peuvent exciter les modes de structure d’une soute & bombes causant ainsi des
vibrations nuisibles & la structure et engendrent rapidement la fatigue de celle-ci. De plus, la trainée
augmente considérablement. En 1955, les expériences de Roshko [159] mettent en évidence I'influence
des dimensions d’une cavité rectangulaire sur la recirculation de I’écoulement et fournissent une des-
cription détaillée de celle-ci. On observe alors une ressemblance avec la recirculation d’une cavité
entrainée. Karamcheti [97| parvient a visualiser I’acoustique rayonné par I’écoulement affleurant une
cavité. Il observe une directivité vers I’amont de la cavité et remarque I'influence d’une couche limite
laminaire ou turbulente sur I’acoustique. Entre 1958 et 1962, Plumblee, Gibson et Lassiter [65, 151]
étudient la résonance des cavités profondes. Ils postulent alors que la turbulence de la couche de mé-
lange au-dessus de la cavité peut servir de source d’énergie large bande a I’excitation des modes de
résonance d’une cavité. A travers une large campagne d’essais, faisant varier aussi bien les dimensions
de la cavité que les vitesses d’écoulement, Rossiter [160] montre que les oscillations auto-entretenues
peuvent avoir pour origine une rétroaction de nature acoustique similaire a celle due a l'impact
d’une couche de mélange avec un coin. De cette observation, il trouve une formule semi-empirique
permettant de trouver la fréquence des oscillations et qu’on appelle la formule de Rossiter. Par des
expériences en eau, Rockwell et Knisely [154, 155 démontrent que cette rétroaction peut aussi étre
de nature hydrodynamique.

De nos jours, le bruit de cavité trouve des applications dans de nombreux domaines. On en trouve aussi
bien dans le contexte d’écoulements internes (chambre de combustion, embranchement de tuyaux,...)
que d’écoulements externes (toit ouvrant d’une voiture, césure de porte ou cavité d'un train d’atterris-
sage d’un avion,...). Suivant ’application, ces cavités sont de dimensions différentes et sont soumises a
des conditions d’écoulement différentes (vitesse de 1’écoulement principal, épaisseur de couche limite
amont,...). Suivant ces paramétres, 1'origine des oscillations autoentrenues est différente d’un cas a
lautre ainsi que l'intensité et la fréquence du bruit rayonnée. Pour le cas de cavités rectangulaires,
de nombreuses études expérimentales et numériques ont été réalisées pour mettre en évidence les
différents phénomeénes physiques régissant le rayonnement acoustique. Certaines de ces études sont
mentionnées par la suite.

89
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4.1 Origine physique du rayonnement acoustique d’un écoule-
ment affleurant une cavité ouverte

4.1.1 Rétroactions aéroacoustiques
4.1.1.1 Impact d’une couche de mélange

Le phénomeéne d’oscillations autoentretenues d’une couche de mélange impactant un corps est observeé
dans de nombreuses applications comme le résument Rockwell et Naudascher [157] ou Blake et Powell
[16]. L’introduction dans la couche de mélange d’un corps génére un rayonnement acoustique qui va
exciter celle-ci au moment de sa création au coin amont d’un solide. Des oscillations autoentretenues
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F1G. 4.1 — Evolution échelonnée de la fréquence des oscillations. (a) Variation de la fréquence avec l'inverse
de la distance pour une interaction jet/biseau (Brown [26]). (b) Fréquence du pic dominant pour une couche
de cisaillement impactant un coin en fontion de la longueur d’impact L/dg, (Ziada et Rockwell [198]). (c)

Variation axiale de la fréquence d’oscillation pour une interaction couche de mélange/sonde (Uy, : O 46 m/s,
® 40.2 m/s, v/ 36.7 m/s) (Hussain et Zaman [92]).

sont alors observées aussi bien dans la dynamique de la couche de mélange que dans le champs
acoustique suggérant ainsi qu’une relation de phase stable apparait entre l’écoulement amont et
’écoulement aval. Gharib et Roshko [62] désignent ce phenoméne par le terme anglophone locked in
(accrochage). Ces fréquences varient avec la vitesse et sont échelonnées en paliers comme le montrent
la figure 4.1. Des visualisations expérimentales montrent qu’a chaque palier correspond un nombre
entier de tourbillons dans la couche de cisaillement entre les coins amont et aval.

4.1.1.2 Bouclage aéroacoustique pour la cavité

Dans la littérature dédiée au bruit de cavité, le phénomeéne présenté ci-dessus est désigné comme
étant une boucle de rétroaction, ou en anglais, feedback loop. Cette boucle conduit a des oscillations
auto-entretenues trés organisées dans la cavité. Elle peut étre décomposée comme sur la figure 4.2.

(i) Caractéristiques du feedback Les perturbations de pression, lices a I'impact de la couche
de mélange sur le coin aval de la cavité, remontent 1’écoulement vers le coin amont ou la couche
de mélange se crée et est la plus réceptive. Si la longueur L de la cavité est du méme ordre que
la longueur d’onde acoustique «, les perturbations générées en aval et renforcant les instabilités
en amont de la couche de mélange peuvent étre considérées comme de nature acoustique. Pour des
écoulements basse vitesse de gaz, si L/a<1, la rétroaction se situe dans une région en champ proche et
les perturbations sont de nature aérodynamique. Pour des écoulements liquides, la condition L/a<1
implique des perturbations de pression hydrodynamiques.
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F1G. 4.2 — Scénario d’un écoulement au-dessus d’une cavité.

(ii) Genération de tourbillons au coin amont Les instabilités de la couche de cisaillement
naissent prés du coin amont. Morkovin et Paranjape [142] démontrent le role du gradient de pression
lors de ce processus. Ils supposent que cette conversion entre les fluctuations de pression et les
fluctuations tourbillonnaires est favorisée par le mouvement de va-et-vient de la couche de mélange
prés du point de séparation. Plusieurs études basées sur la théorie de la stabilité linéaire mettent en
évidence ce mécanisme [134, 135, 179)].

(iii) Amplification des perturbations Ces instabilités de type Kelvin-Helmholtz sont rapide-
ment amplifiées et deviennent des tourbillons non-linéaires qui continuent a se développer a cause
de I'entrainement du fluide et de la diffusion visqueuse. La théorie de stabilité linéaire locale peut
étre modifiée afin de comprendre le comportement de la couche de mélange [194]. Ainsi, comme le
montre Forestier [55] par exemple, le comportement de la couche de mélange est similaire a celui
d’une couche de mélange forcée. Cependant, cette théorie ne prend pas en compte la recirculation au
sein de la cavité qui est fortement non paralléle.

(iv) Génération de perturbations durant ’impact Les tourbillons impactent le coin amont
générant ainsi de nouvelles perturbations en pression se propageant vers ’amont et fermant ainsi
la boucle. La déformation de ces tourbillons lors de I'impact est étudiée par Rockwell et Knisely
[154, 155] ainsi que Tang et Rockwell [185]. Ils distinguent ainsi plusieurs types d’interations d’un
tourbillon avec le coin aval. Ainsi, un tourbillon peut soit impacter sous le coin et étre convecté dans
la cavité (complete clipping) soit, dans le cas contraire, impacter au-dessus du coin et s’échapper
de la cavité (complete escape). Les deux solutions intermédiaires ont lieu lorsque le tourbillon est
divisé en deux et que la majeure partie est convectée soit a U'interieur de la cavité (partial clipping),
soit & l'extérieur (partial escape). Pour des couches limites amont trés fines ou turbulentes, aucune
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interaction ne domine 'une sur 'autre. Leur sélection est aléatoire et des intermittences et des basses
fréquence peuvent apparaitre (phénomeéne de jitter). Il faut noter que la recirculation dans la cavité
peut aussi modifier la trajectoire des structures de la couche de mélange [100, 109 et donc modifier
la sélection du type d’interactions.

L u )
6, - /:,"“} ) -
C"’ g - —‘:;'J “___ - N .

PESS——— v £ r\\ il ¢

% egm 3 ,Z’” ) ZW
,w ‘f; v ? “- Pz

=7 COMPLETE PARTIAL PARTIAL COMPLETE

ESCAPE ESCAPE CLIPPING CLIPPING

{CE) (PE) (PC) (cc)

.

F1G. 4.3 — Les différentes classes d’interaction possible entre un tourbillon et un coin (Rockwell and Knisely
[154, 155]).

4.1.1.3 Modéle de Rossiter

On parle généralement de modes de Rossiter lorsque les oscillations autoentretenues résultent d’un
bouclage aéroacoustique. Les instabilités de type Kelvin-Helmholtz sont crées périodiquement prés
du coin amont, croissent et viennent impacter le coin aval créant ainsi des ondes acoustiques se
propagant en amont. Ces ondes acoustiques excitent ainsi périodiquement I’amont de la couche de
cisaillement. Le temps de traversée d’un tourbillon est L/U,., ou L est la longueur de la cavité et U.
la vitesse de convection des tourbillons. Le temps de traversée d'une onde acoustique dans le sens
inverse est L/co, avec ¢g la vitesse du son. Le retour de la perturbation de pression au coin amont doit
renforcer et coincider avec la formation périodique d’instabilités dans la couche de mélange. Ainsi la
fréquence f des oscillations autoentretenues doit satisfaire I’équation suivante :

L L n

Uc Co f

ol n est un entier représentant le nombre de tourbillons dans la couche de mélange. Pour accorder
le modeéle avec les mesures expérimentales, Rossiter [160] remplace n par n — a, o « est interprété
comme une constante correspondant au délai temporel entre I'impact du tourbillon et la formation
d’une onde acoustique. La formule proposée par Rossiter [160] est alors :

fL n—a

St:—zi n:1’27
U T+M

ou M est le rapport entre la vitesse longitudinale a l'infini Uy, et la vitesse du son c.,. Pour des
écoulements subsoniques & haut nombre de Mach ou des écoulement supersoniques, la formule de
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Rossiter réussit a prédire les nombres de Strouhal admissibles. Cependant, elle ne fournit aucune
information sur 'amplitude des oscillations ou sur l'ordre d’importance des modes dans le cadre
d’une coexistence de modes.
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F1G. 4.4 — Modes de Rossiter. Variation des pics frequenciels en fonction du nombre de Mach pour la
campagne expérimentale de Kegerise [98] (Re/m=107). (a) Cavité L/H=2 (b) Cavité L/H=4.

4.1.2 Reésonances acoustiques

4.1.2.1 Cavités actives et passives

Pour des bas nombres de Mach, la réponse acoustique de la cavité peut se superposer a la boucle de
rétroaction acoustique. Il se peut aussi que seule la réponse acoustique de la cavité soit responsable
d’oscillations entretenues. Comme le postulent Plumblee et al. [151], les modes acoustiques de la
cavité peuvent ainsi étre excités par le bruit large bande de la turbulence de la couche de mélange.
Ce phénomeéne est observé par Elder et al. [50], qui appellent turbulent rumble. Elder et al. [50] et
Meissner [133] montrent que les modes acoustiques de cavité peuvent aussi étre successivement excités
par la turbulence ou par les modes de Rossiter. Une double résonance a lieu lorsque la fréquence de
résonance et celle de la boucle de rétroaction sont égales. Pour des nombres de Mach entre 0.1 et
0.45, Rowley et al. [162, 163] mettent en évidence le caractére stable des modes aéroacoustiques
de cavité. Ainsi, les pics en fréquence ne correspondent plus a la réponse acoustique due a des
oscillations auto-entretenues d’un systéme instable mais a celle d’un systéme forcé légérement stable.
Rowley et Williams [161] expliquent que les oscillations de la cavité sont donc générées par des
modes de résonance faiblement amortis qui amplifient le bruit large-bande externe comme celui de la
turbulence. Si ce bruit disparait alors les oscillations tendent aussi a disparaitre. On parle alors des
cavités passives, par opposition aux cavités actives dont les oscillations sont pilotées exclusivement
par les modes de Rossiter.

4.1.2.2 Modes acoustiques d’une cavité

Cavité rectangulaire Les modes, dit de boite, d'une cavité fermée par une couche de mélange
peuvent donc étre excités soit par les ondes de pressions issues de I'impact des tourbillons soit par
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la turbulence amont. Ces modes sont des ondes stationnaires suivant les directions longitudinale,
verticale et transversale. En modélisant la cavité par cinq murs rigides et une ouverture avec p’'=0,
une estimation des fréquences est obtenue pour lesquelles le couplage peut apparaitre. Les fréquences

des modes de cavité sont alors [17] :
W)+ G+ G
Fuanyn- 2\/<L)+W +2H (4.1)

ol ng, Ny, n, sont des entiers et ¢y est la vitesse du son. Ces fréquences naturelles sont légérement
modifiées par la présence d’un écoulement affleurant la cavité. Ces modes acoustiques de la cavité
peuvent étre soit confinés soit perdre de I’énergie (donc amorties) en rayonnant vers l'extérieur de
la cavité, ce que l'on appelle la perte par rayonnement. En résolvant I’équation d’onde, Tam [178]
montre que pour une cavité avec L/H>1, les modes acoustiques sont amorties par cette perte en
rayonnement. Au contraire, pour des cavités confinées, des études numériques menées par Koch
et al[102, 79, 103] montrent qu’il existe des modes non-résonnants pour lesquelles la perte par
rayonnement est négligeable. Une comparaison avec les modes de Rossiter suggérent que les modes
dominants concordent avec les modes de résonance de la cavité. Suivant les rapports d’aspect de la
cavité, certains modes sont plus susceptibles d’étre excités. Par exemple, Heller et al.[80] observent
des modes acoustiques longitudinaux pour des cavités allongées et un écoulement a haute vitesse.
Pour des cavités profondes L/H <1, le mode de profondeur est souvent excités et pilote la fréquence
de la dynamique comme le montre East [47|. Les modes acoustiques transverses apparaissent pour des
cavités de grandes envergures comme les césures de portes [141, 153, 94|, dont la longueur d’ouverture
est faible, ou les soutes & bombes [113]. Plus récemment, des modes de conduite sont étudiés lorsque
la cavité est confinée dans une conduite ou dans la veine d’une soufflerie. Les études expérimentales
[81, 4] et numériques [69, 111, 51, 52, 53] montrent que le mode acoustique associé a la hauteur d’une
conduite rectangulaire au-dessus de la cavité impose sa fréquence. Des conduites de section circulaire
sont aussi étudiées [156, 54, 61, 145, 146].

Cavité cylindrique Pour une cavité cylindrique, la paroi latérale et le fond de la cavité sont
considérés comme des murs rigides. A I'instar de la cavité rectangulaire, la fluctuation de pression
a l'ouverture est considérée comme nulle. Les fréquences admissibles correspondant aux modes de

boite sont alors [17] :
Co N, 2
fronm. = %\/@%MT + <2Hl>

n, et ny représentent respectivement le mode radial et le mode azimutal. Le terme §,,,, représente
le nﬁme zéro de la dérivée de la fonction de Bessel d’ordre ng. Le mode n, représente le mode de
profondeur et n,com/4H' la fréquence associée a ce mode de profondeur. Pour une cavité non-bafflée,
H' est la hauteur de la cavité H. Pour une cavité bafflée, une correction de fin peut étre ajoutée.
Ainsi H' devient H + 6D, avec la correction de fin §D. Cette correction de fin est déterminée via des
développements théoriques pour des cavités circulaires entourées par une paroi infinie [99, 143, 144].

4.1.2.3 Résonateur d’Helmholtz

Un résonateur d’Helmholtz est réalisé lorsque la cavité est partiellement fermée et que 'ouverture de
celle-ci se résume a une fente étroite. Un exemple est la cavité formée par 'habitacle d’une voiture
surmonté par un toit ouvrant. Un résonateur d’Helmholtz peut étre modélisé comme un systéme
masse /ressort. C’est pourquoi, Elder [48] identifie la dynamique du flux massique entrant et sortant
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a ouverture de la cavité comme la principale différence entre les oscillations dues a la dynamique

de la couche de mélange et les oscillations dues a la résonance de ce type de cavité. En pratique, un

résonateur peut jouer deux roles :

— celui d’un amplificateur de bruit.

— celui d’un absorbeur de sons comme pour les revétements en nid d’abeille utilisés pour atténuer le
bruit de soufflante (fan) d’un moteur d’avion.

4.2 Paramétres influencant le rayonnement acoustique d’un
écoulement au-dessus d’une cavité

4.2.1 Cayvité rectangulaire
4.2.1.1 Géométrie de la cavité

Cavité allongée et cavité profonde Losrque le rapport d’aspect L/H d’une cavité est inférieur
a 1, cette cavité est considérée comme allongée. Dans le cas contraire, c’est une cavité profonde.
Pour des cavités avec L/H>2 (soutes & bombes par exemple), beaucoup d’auteurs montrent que les
oscillations sont auto-entretenues. Pour des cavités encore plus allongées, le caractére auto-entretenu
des oscillations est moins évident et le spectre acoustique plus large bande. Pour des cavité profondes,
les modes de profondeur pilotent majoritairement la réponse acoustique comme le soulignent Pumblee
et al. [151]. L’étude expérimentale de East [47] montre que suivant la vitesse de I’écoulement principal,
les oscillations peuvent avoir deux origines différentes. A grande vitesse, la rétroaction aéroacoustique
domine alors qu’a faible vitesse les oscillations sont générées par la résonance acoustique. Si souvent
les régimes d’écoulements de cavité sont catégorisés suivant le rapport L/H, cette étude démontre
bien la nécessité de prendre en compte d’autres parameétres tels que la vitesse de I’écoulement ou la
nature de la couche limite en amont de la cavité.

Influence de longueur transverse de la cavité La longueur transverse d’une cavité joue beau-
coup sur la tridimensionnalisation de I’écoulement moyen. En effet pour des cavités larges L/W <1,
la couche de mélange est essentiellement bidimensionnelle avec des tourbillons trés cohérents dans
la direction transverse. Pour des cavités étroites, L/W>1, l'effet des parois transverses induit un
écoulement moins homogéne dans la direction transverse. Block [18] observe expérimentalement que
les cavités étroites impliquent un bruit tonal plus intense. Cependant, la fréquence principale du
rayonnement reste sensiblement la méme lorsque le rapport L/W varie. Les études expérimentales
de Ahuja et Mendoza [1] indiquent que les oscillations ont plutot tendance a augmenter en intensité
avec la diminution de L/W. Ce résultat est contradictoire avec celui de Block [18]. Cette différence
peut étre attribuer aux conditions expérimentales différentes d’une étude a I'autre.

4.2.1.2 Ecoulement en amont de la cavité

Nombre de Mach Le nombre de Mach, avec L, est un des paramétres de la formule de Rossiter
[160]. On observe que les fréquences principales augmentent avec I'accroissement de la vitesse. Cette
remarque est généralement vraie quand le phénoméne provoquant les oscillations est la boucle de
rétroaction. Lorsque les fréquences sont imposées par la résonance, celles-ci ne varient plus avec la
vitesse. Pour des nombres de Mach élevés, le spectre acoustique a des niveaux globaux plus élevés.
De plus, il est enrichi par la présence d’interactions non-linéaires et d’harmoniques d’ordre élevé.
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Pour des nombres de Mach faibles et des cavités allongées, le bruit tonal n’est pas trés bien défini.
Au contraire, pour des cavités profondes, le couplage avec le mode de profondeur peut générer des
oscillations trés intenses.

Epaisseur de couche limite L’épaisseur de couche limite en amont de la cavité est un facteur
important pour la sélection des modes de la couche de cisaillement. Gharib et Roshko [62] montrent
que le rapport L/ participe a la sélection des modes, avec dy I’épaisseur de quantité de mouvement
de la couche limite. Pour des faibles nombres de Reynolds, plus la couche limite est petite plus
les tourbillons s’enroulent facilement. Pour des hauts nombres de Reynolds, Illy et al.[93] montrent
que ’épaisseur de couche limite influe peu sur le choix des modes. Gloerfelt |74] arrive a la méme
conclusion avec des simulations des grandes échelles. De méme, ’addition en amont de la cavité de
fluctuations turbulentes ne modifie pas la dynamique de 1’écoulement.

05 0.5

(C) -1 -0.5 0 0.5 1x]/D 15 2 2.5 3
F1G. 4.5 — Influence de I’épaisseur de couche limite a grand nombre de Reynolds. LES d’un cavité L/H=2
pour un nombre de Mach de 0.4 [67]. Champs intantanés de la vorticité moyennée dans la direction transverse
avec : (a) djpi = 3.5 mm et aucune perturbation ; (b) djy; = 6.1 mm et aucune perturbation; (c¢) dip; = 3.5 mm
avec une entrée turbulente; (d) djy; = 6.1 mm avec une entrée turbulente.

4.2.1.3 Dynamique de la couche de cisaillement

La différence de vitesse entre I’écoulement externe et ’écoulement de recirculation dans la cavité
crée un profil moyen avec un point d’inflexion. D’aprés le théoréme de Rayleigh, ce type de profil est
instable. Des instabilités linéaires naissent donc trés tot dans la couche de mélange. Elles croissent
exponentiellement jusqu’a ce que les effets non-linéaires apparaissent pour former des tourbillons de
Kelvin-Helmholtz. Les expériences de Forestier et al. [55, 56] montrent que I’évolution spatiale de
I’épaisseur de quantité de mouvement d’une couche de cisaillement d’une cavité peut étre découpée en
trois régions. Le premiére correspond a une évolution linéaire rapide due a la formation des tourbillons
de Kelvin-Helmholtz. La seconde région est celle de I'acroissement linéaire de la taille des tourbillons
de Kelvin-Helmholtz. Ce mécanisme est essentiellement da aux effets visqueux et & I’entrainement
des écoulements supérieur et inférieur. La troisiéme région, au niveau du bord aval, correspond au
mouvement entrant et sortant de 1’écoulement dans la cavité. Ce mouvement implique une vitesse
verticale accrue prés du coin aval et donc un fort taux d’acroissement de I’épaisseur de quantité
de mouvement. Si la couche de mélange est forcée par une basse fréquence, plusieurs tourbillons de
Kelvin-Helmholtz peuvent former trés vite un gros tourbillon prés du bord amont. Ce tourbillon
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dégéneére ensuite en une grosse structure turbulente. Ce phénomeéne appelé une interaction collective
est illustré sur la figure 4.7.
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F'IG. 4.6 — Epaisseur de quantité de mouvement adimensonnalisée dyp/dp,, entre les deux coins de la cavité :
(a) LES pour une cavité L/H=3, M=0.8 et Re;,=123000 |73]; (b) Expérience de Forestier et al. [55, 56|
pour une cavité L/H=0.42, M=0.8 et Re;, =860 000.

F1G. 4.7 — Interaction collective : (a) expérimentations de Ho et Huang [86] pour une couche de mélange
excitée par une basse fréquence; (b) Mécanisme de fusion par Ho et Nosseir [87].

4.2.1.4 Recirculation dans la cavité

Instabilités 3-D de la recirculation Un modéle simplifié de la recirculation pour une cavité
ouverte peut étre la recirculation d’une cavité fermée entrainée par une paroi mobile. De nombreuses
expérimentations et simulations numériques traitent du sujet et sont recensées dans [167]|. Les in-
stabilités 3-D responsables de la tridimensionnalisation de la recirculation sont de nature centrifuge
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comme l'identifient Koseff et Street [104]. Dans la littérature, elles sont appelées des instabilités de
Taylor-Gortler. Une simulation numérique périodique dans la direction transverse [31] ou une étude
de stabilité globale linéaire [186, 3, 31] permet d’identifier clairement ces instabilités en forme de ba-
nane. L’ajout de parois latérales compléxifie la topologie de 1’écoulement. De plus, elles réduisent le
nombre d’instabilités de Taylor-Gortler dans la direction transverse. Prés de ces parois, on peut ainsi
constater la suppression de ces instabilités comme le montrent Albensoeder et Kuhlmann [2]. Des
instabilités centrifuges sont aussi observées pour des simulations d’écoulement de cavités ouvertes et
des écoulements incompressibles [96|. Dans cette configuration, elles coexistent et interagissent avec
des instabilités de Kelvin-Helmholtz de la couche de mélange au-dessus de la cavité [195]. Une ana-
lyse de stabilité globale linéaire, menée par Brés et Colonius [24, 23, 22, 25|, indique trés clairement
la présence de ces instabilités pour un écoulement compressible a faible nombre de Reynolds. Ces
instabilités de nature centrifuge présentent ainsi une trés forte ressemblance avec les instabilités de
Taylor-Gortler d’'une cavité entrainée.

F1G. 4.8 — Iso-contours du champ perturbé pour la composante longitudinal de la vitesse : (a) simulation
numérique directe (100 x 100 x 64 points) ; (b) mode d’instabilité S1 (150 x 150 x 44 points). Le mouvement
de la paroi mobile est indiqué par la fleche (Chicheportiche [31]).

Effets de la direction transverse Dans une étude expérimentale, Maull et East [130] montrent
que pour certaines longueurs transverses W de la cavité et des écoulements a faible vitesse, la recir-
culation peut se structurer en cellules dans la direction transversale. La topologie de cet arrangement
dépend de la largeur transverse W corrélée avec la taille de la recirculation dans la direction de 1’écou-
lement principal. Ces cellules n’ont pas toujours une dynamique stationnaire comme le montrent
Roshko [159] et Mills [136]. Kistler et Tan [100] observent que cet arrangement, suivant la profon-
deur de la cavité, peut étre soit symétrique ou soit asymétrique suivant le plan médian. Grace a
une simulation LES, Larchevéque et al.|[112] montre que la bifurcation vers un arrangement asymeé-
trique donné dépend non seulement de longueur W mais aussi du traitement de la condition limite
transverse, c¢’est-a-dire si celle-ci est périodique, une condition de paroi glissante ou non-glissante. De
plus la nature de la couche limite amont peut influencer le sens de la bifurcation. Une conséquence
importante de la modulation de la recirculation porte sur l’altération de la sélection des modes de
Rossiter. Un arrangement plutdt qu'un autre peut mener a un mode de Rossiter différent.
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F1G. 4.9 — Visualisation instantanée des structures transverses pour des cavités L/H =2 avec (a) M=0.325
and (b) M=0.6 : (a) calcul 2M0325-3D; (b) calcul 2M06-3D. Les iso-surfaces représentent des niveaux de la
vitesse transverses compris entre w/U==£0.01 (Brés and Colonius [22, 25]).

Role de recirculation principale La recirculation d'une cavité ouverte est constituée d’'un jet
pariétal partant prés du coin aval de la cavité, se propagant le long de paroi avale et du fond de la
cavité et remontant vers la couche de mélange pour étre de nouveau entrainée vers l'aval de la cavité.
Lin et Rockwell [122] montrent que cette interaction entre la couche de mélange et la recirculation
peut produire un pic basse fréquence dans le spectre de pression prés du coin d’impact. Cette basse
fréquence peut étre attribuée a la modulation de la trajectoire de la couche de mélange par la
recirculation comme le stipulent Kuo et Huang [109]. Pour des nombres de Reynolds trés élevés, ce
mécanisme n’a pas été clairement mis en évidence. Cependant, il apparait que la recirculation est
fortement instationnaire. Des études expérimentales [92, 174] montrent que le battement de la couche
de mélange par une fréquence en-dessous de celle fondamentale peut aussi exister pour I'interaction
d’une couche de mélange ou d’un jet avec un coin. La modulation de la couche de mélange peut donc
avoir des origines autres que la recirculation.

4.2.2 Cayvités cylindriques

Plusieurs applications industrielles impliquent ’emploi de cavités cylindriques. Un premier groupe
concerne I’embranchement de tuyaux. En général, les cavités concernées sont profondes et le bruit
tonal peut provoquer d’importantes fluctuations de pression responsables de I'apparition de vibrations
et de la fatigue du systéme. Un deuxiéme groupe concerne les cavités cylindriques situées sur et sous
la voilure d’un avion. Ces cavités cylindriques peuvent avoir diverses fonctions : ventilations d’air
chaud évitant le gel des volets d’ailes hyper-sustentées ou I’évacuation sous ’aile du carburant en
surplus. Quel que soit le groupe, les écoulements étudiés expérimentalement ou numériquement sont
subsoniques pour des nombre de Mach compris entre 0.1 et 0.5. La plupart des études traitent soit
de la dynamique de la recirculation particuliére a certaines profondeurs de cavités, soit du champ
acoustique généré par ces cavités. Dans la suite du manuscrit D designera le diamétre de la cavité et
H restera la profondeur de la cavité.

4.2.2.1 Dynamique de la recirculation

Gaudet et Winter [58] observent expérimentalement, grace a une visualisation par huile, que pour des
cavités cylindriques de rapport d’aspect D/H >3.3 et D/H <1.25, ’écoulement est quasi-symétrique.
Pour des cavités avec un rapport d’aspect proche de D /H=2, I’écoulement est fortement asymétrique.
Cet asymétrie est accompagnée d’une augmentation de la trainée pour cette cavité. Hiwada et al.[85]
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étudient expérimentalement I'influence de la profondeur sur la recirculation. Ils retrouvent les mémes
symétries de 1’écoulement. Durant cette étude, deux phénoménes sont aussi mis en évidence. Le
premier phénomeéne est instationanire et concerne les cavités avec 5>D/H >2.5. L’écoulement présente
des oscillations autour de son état symétrique. Le deuxiéme phénoméne concerne les recirculations
asymétriques pour 2.5>D/H >1.4. Si ’écoulement est perturbé, grace a un blocage par un élement
plan en amont de la cavité, la recirculation bifurque vers un autre état asymétrique et I’écoulement est
considéré instable (bifurcation fourche). Dybenko et Savory [46] montrent que la surface et la durée
du blocage jouent sur la bifurcation de I’écoulement. Mincu et al.[139, 137| réussissent a reproduire
numériquement ce phénomeéne de bifurcation pour D/H=2. De plus, ils retrouvent un acroissement
considérable de la trainée par rapport au cas D/H=1. Pour le cas D/H=1, ces dernier auteurs
comparent la recirculation d’une cavité rectangulaire et d’une cavité cylindrique. La recirculation de
la cavité cylindrique est fortement tridimensionnelle avec un flux entrant dans la cavité qui se scinde
en deux le long de la paroi latérale. Celle de la cavité rectangulaire s’avére plus bidimensionnelle.

4.2.2.2 Champ acoustique

Dans une étude expérimentale consacrée a l'influence de la forme d’une cavité sur le rayonnement
acoustique, Block [18] compare une cavité rectangulaire et une cavité cylindrique pour des écoule-
ments subsoniques. Les deux cavités ont le méme rapport d’aspect. Le rayonnement acoustique de
la cavité cylindrique présente un bruit large-bande beaucoup plus élevé que pour la cavité rectangu-
laire. Cependant, les pics acoustiques de la cavité cylindrique émergent beaucoup moins du spectre
contrairement au cas de la cavité rectangulaire. Une explication qui peut étre avancée est le manque
de cohérence des tourbillons pour la cavité cylindrique di au bord amont non rectiligne. Ce manque
de cohérence engendre ainsi un rayonnement moins marqué.

Mincu et al.[139, 137 comparent numériquement les spectres de pression au sein d’une cavité cy-
lindrique et d’une cavité rectangulaire de méme rapport d’aspect. Un bruit tonal intense émerge
du bruit fond dans les deux cas. Les pics correspondant ont sensiblement la méme fréquence et les
mémes niveaux pour les deux cas. De plus, le niveau global de bruit reste similaire contrairement a
I’observation de Block.

Les nombreuses ventilations d’air chaud présentes sur les volets d’une aile sont étudiées par Czech et
al.|36|. Les cavités ventilant I’air sont de rapports d’aspect D/H >2. Cependant, elles sont partielle-
ment bouchées et I’ouverture circulaire ainsi réduite a un diamétre égale a un dixiéme de la hauteur.
La configuration d’étude est une rangée de cavités circulaires distribuées le long d’une portion d’aile.
Pour la configuration de base, présente sur les avions Boeing 777, ils observent, conformément aux
mesures en vol, un bruit tonal intense de fréquence de 2 kHz. L’auteur n’associe pas ce bruit & un
mode de profondeur quart-d’onde de la cavité. Il en déduit que ce phénomeéne est essentiellement di
aux modes de Rossiter. La diminution de la taille de 'ouverture des cavités permet de réduire effica-
cement ce bruit. Cependant, cette diminution doit s’accompagner d’une augmentation du nombre de
cavités qui peut réhausser les niveaux de bruit. Une observation intéressante de cette étude est faite
pour certains diamétres d’ouverture pour lesquels le bruit diminue drastiquement avec 1’augmenta-
tion du nombre de Mach. Pour certains nombres de Mach, le caractére oscillant de I’écoulement n’est
méme plus visible.

Verdugo et al.[158] réalisent une campagne expérimentale pour une cavité cylindrique plus profonde
D/H=0.73 et des vitesses de 10 & 50m/s. Trois modes d’oscillations sont mis en évidence. Une ana-
lyse spectrale permet d’observer la coexistence de certains modes pour certaines vitesses. Ces modes
peuvent étre mis en corrélation avec le premier mode de résonance acoustique de profondeur de la
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cavité. Une simulation numérique est aussi réalisée et se compare favorablement aux résultats expé-
rimentaux.

Dans une étude expérimentale de cavités profondes D/H <1, Parthasarathy et al.[148| associent éga-
lement la fréquence principale du spectre acoustique au premier mode de résonance acoustique de
profondeur de la cavité. Ils observent que le niveau de bruit n’augmente pas nécessairement avec la
profondeur. En effet, ce niveau peut croitre puis décroitre avec la profondeur et donc peut présenter
un maximum pour une profondeur donnée.
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F1G. 4.10 — (a) Signature acoustique pour un Boeing 777-200 en vol réel lors de la condition d’approche. Un
bruit tonal de 2 kHz provenant des cavités anti-gel est réprésenté. (b) Rangée de cavités anti-gel sur portion
une aile dans une soufflerie. (c) Nombre de Strouhal basé sur la longueur effective des cavités circulaires en
fonction du nombre de Mach (Czech et al. [36]).

4.2.2.3 Projet AEROCAV

F1G. 4.11 — (a) Cavités d’évacuations situés sous ’aile d’un Airbus A320. (b) Cavité cylindrique situé dans
une soufflerie anéchoique de I’Ecole Centrale de Lyon.

Le projet de recherche AEROCAV (AEROacoustique des CAVités cylindriques) s’inscrit dans ’étude
expérimentale et numérique du rayonnement acoustique d’un écoulement au-dessus de cavités cylin-
driques de profondeur variant de H=50 mm a 150 mm et des vitesses variant de 50 m/s a 110 m/s. Le
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F1G. 4.12 — Densité spectrale de puissance de 'acoustique & 1 m de la cavité en fonction de la vitesse. Echelle
de couleurs entre 30 et 100 dB : (a) H=100 mm, (b) H=125 mm, (c¢) H=150 mm; (—— ) mode I; (- — —)
mode II (d’aprés Desvigne [40]).

diameétre est fixé a 100 mm. Cette partie décrit essentiellement les résultats obtenus par la campagne
expérimentale ménée par ’Ecole Centrale de Lyon et plus amplement documentée dans les références
[138, 40]. Pour des cavités de rapport D/H<1, deux comportements différents peuvent étre observeés.
Considérons tout d’abord un rapport d’aspect D/H=1. Pour une vitesse de 70 m/s, un rayonnement
acoustique intense et marqué est observé aussi bien numériquement {138, 30, 40| qu’expérimenta-
lement [138]. Le niveau de ce pic acoustique se détache trés clairement du bruit de fond. Cette
fréquence correspond & un mode de résonance acoustique de profondeur de la cavité. De plus, deux
tourbillons semblent se former dans la couche de mélange avec un délai correspondant a la fréquence
fondamentale observée dans le champ acoustique lointain. Ce mode est noté mode II. Ce mode II
semble provenir d’une interaction entre les modes de la couche de mélange et le mode acoustique de
profondeur de la cavité.
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FI1G. 4.13 — Spectres expérimentaux (Pa?/Hz) a4 1 m de la cavité : (a) pour une profondeur H=100 mm

et trois vitesses différentes Us,=50 m/s (—— ), Ux=70 m/s ( ) et Uso=90 m/s (—); (b) pour une

vitesse de 70 m/s et trois profondeurs différentes H=0 mm (——), H=50 mm ( ), H=100 mm (—),

H=150 mm (—— ). D’apreés Marsden et al. [128|.

Si la vitesse est de 90 m/s, deux pics se détachent du bruit de fond. De plus, le pic principal et
secondaire se démarque moins nettement. Le premier pic correspond a un nouveau mode, appélé
mode I, et le deuxiéme pic correspond au mode II. La premiére harmonique du mode I peut aussi
étre observée. Lorsque la vitesse est de 110 m/s, seule le mode I domine et sa trace acoustique émerge
trés clairement du bruit de fond.

Une étude de 'influence de la profondeur de la cavité est entreprise. La profondeur varie de 50 a 150
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mm. Pour une profondeur de 50 mm, aucune oscillation auto-entretenue n’est constatée. Le bruit
acoustique est assez faible et est principalement di a I'impact de la couche de mélange sur le bord
aval de la cavité. Ce comportement est observé numériquement par Mincu et al.[137]. Pour D/H<1,
des oscillations auto-entretenues sont observées. La variation de la vitesse fait apparaitre pour chaque
profondeur I'existence des deux modes décrits ci-dessus. Lorsque H augmente, la ou les fréquences du
rayonnement acoustique diminuent contrairement aux niveaux acoustiques qui augmentent. L’aug-
mentation de la profondeur permet aussi de voir apparaitre I’enrichissement du spectre acoustique
avec I’émergence de plusieurs harmoniques du mode I.
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Chapitre 5

Rayonnement acoustique d’un écoulement
affleurant une cavité cylindrique H /D=1

5.1 Configuration d’étude

Suite aux campagnes expérimentales menées dans le projet AEROCAV, une configuration semblant
favorable pour les simulations numériques est retenue. Il s’agit d’une cavité cylindrique de rapport
d’aspect H /D=1 avec une vitesse amont de 70 m/s. Cette configuration présente en effet un pic en
fréquence fortement marqué qui semble caractériser 'interaction entre un mode de rétroaction par la
pression et un mode de résonance de profondeur de la cavité. Les deux campagnes expérimentales,
une réalisée dans la soufflerie F2 de 'ONERA et 'autre dans la soufflerie anéchoique de 1’Ecole
Centrale de Lyon (ECL), aboutissent a des résultats a peu prés similaires. Dans cette étude, nous
nous comparerons aux résultats de 'ECL plus amplement décrits par Marsden et al.[128] et Desvigne
[40]. Le profil moyen de couche limite en sortie de buse de la soufflerie a déja été présenté dans le
chapitre traitant des conditions turbulentes. L’épaisseur de la couche limite de ce profil est de 15
mim.

5.2 Stratégie de recouvrement de maillages

5.2.1 Recouvrement de maillages a I'intérieur de la cavité

Afin de s’assurer d’un traitement correct des parois de la cavité, un maillage cylindrique est utilisé.
Cependant, la formulation cylindrique des équations de Navier-Stokes présente une singularité au
niveau de l'axe (pour lequel r=0). Afin de contourner la difficulté de 1’axe, Mohseni et Colonius
[140] proposent de sauter I’axe r = 0 et de ne commencer le maillage radial qu’en r = Ar/2, ou Ar
est le pas radial (& gauche de la figure 5.1). Ainsi, tous les points traités sont réguliers et aucune
approximation n’est nécessaire au niveau de l'axe. Dans la méthode proposée par Constantinescu
et Lele [35], Paxe est un point du maillage (au milieu de la figure 5.1). On applique les équations
standards sur ’ensemble du domaine de calcul a ’exception de ’axe. Sur ce dernier, on réalise des
développements en séries des différentes variables que 'on introduit dans les équations de Navier-
Stokes et on prend la limite en » = 0. On obtient ainsi des équations exactes et réguliéres valables
uniquement sur ’axe. Cependant, pour les deux méthodes, le pas de temps, lié a ’écart azimutale prés
de I’axe, est assez petit. Une simulation compléte d’un écoulement affleurant une cavité cylindrique
risque d’étre trop coiiteuse si le maillage de cette cavité est entiérement cylindrique. Une alternative
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est de recouvrir le coeur du maillage polaire par un maillage cartésien comme le montre la figure 5.1.
On peut alors relaxer la contrainte du pas de temps liée & ’axe. La communication entre les deux
maillages est réalisée grace a des techniques de recouvrement de maillages.
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F1G. 5.1 — Traitement de ’axe pour un maillage cylindrique. A gauche : technique du saut de I’axe proposée
par Mohseni et Colonius [140]. Au milieu : technique du développement en séries proposée par Constantinescu
et Lele [35]. A droite : coupe & z/D=0 des maillages recouvrants d’une cavité cylindrique. Le maillage en
bleu représente un maillage tampon décrit au paragraphe 5.2.2, la ligne noire indique la présence de la paroi
latérale de la cavité.

5.2.2 Recouvrement de maillages & ’extérieur de la cavité

Une difficulté majeure de 'emploi d’'un maillage cylindrique pour tout le domaine de calcul est le
controle de la densité de points. En effet, soit la taille de maille est trop importante lorsqu’on s’éloigne
de la cavité, soit, pour conserver une taille de maille correcte sur ’ensemble du domaine, la grille est
trop dense au coeur de la cavité, impliquant une nouvelle fois un cotit de calcul important. En-dehors
de la cavité, I'utilisation d’une grille cartésienne est donc préférée a celle cylindrique pour garantir
une meilleure discrétisation de la couche limite turbulente incidente et une meilleure propagation
du rayonnement acoustique. Afin d’assurer une communication entre les maillages de la cavité et le
maillage cartésien a l'extérieur, on a recours a des techniques de recouvrement de maillages basés sur
des interpolations.

La communication entre la grille de coeur cartésienne de la cavité et le maillage extérieur ne pose
aucun probléme car les interpolations restent centrées a l’ordre que l'on souhaite. Cependant, la
communication du maillage cylindrique vers le maillage cartésien extérieur implique une difficulté liée
au manque de points de support pres de la paroi latérale de la cavité pour réaliser une interpolation
correcte. Les deux solutions & ce probléme, qui peuvent alors paraitre les plus évidentes, sont : soit
de décentrer les interpolations a 'approche de la paroi de la cavité (a gauche de la figure 5.2), soit de
dégrader leur ordre et de les laisser centrées. Lorsque des schémas de haute précision sont utilisés, les
interpolations décentrées d’ordre élevé semblent préférables. Mais celles-ci risquent d’étre fortement
instables lorsque les décentrements sont maximaux. Une solution est proposée par Desvignes qui
calcule des coefficients assurant des interpolations décentrées stables [42]. Dans notre cas, afin d’éviter
I’emploi de tels décentrements tout en gardant I’ordre élevé des interpolations, une derniére grille est
ajoutée pour jouer le role de transition entre le maillage de cavité et le maillage extérieur (a droite
de la figure 5.2). Cette grille est a la fois une extension du maillage de cavité vers I’extérieur suivant
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’axe z, mais aussi une extension radiale de ce méme maillage dans le plan z-y (extension aussi visible
a droite de la figure 5.1). Cette astuce permet ainsi de garder des interpolations centrées et précises
dans tout le domaine de calcul.
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F1G. 5.2 — Stratégies de recouvrement de maillages visant la communication entre la cavité cylindrique et
le maillage cartésien extérieur. A gauche : méthode sans maillage tampon impliquant un décentrement prés
de la paroi. A droite : méthode avec maillage tampon. Les carrés rouges représentent des points & interpoler
assurant la communication dans le sens de la cavité vers le maillage cartésien extérieur a la cavité.

5.2.3 Interpolations dans les recouvrements de maillages

Les grilles cylindriques et les grille cartésiennes, a l'intérieur ou a 'extérieur de la cavité, sont coin-
cidente verticalement en z afin d’éviter un surcoit conséquent des interpolations (voir figure 5.2).
Cette coincidence des maillages dans une direction permet de garder des interpolations 2-D comme
celles présentées dans le chapitre 2 sur des méthodes de recouvrement de maillages. Dans la suite
de I’étude, les simulations seront réalisées avec des interpolations 2x1-D optimisées sur des supports
8§x8.

5.3 Simulations réalisées

Dans le cadre de cette étude, deux simulations d’une cavité cylindrique H /D=1 et U,,=70 m/s sont
présentées. La premiére est une simulation initialisée par un profil de vitesse de couche limite tur-
bulente issu de la base de données expérimentale mais sur lequel aucune fluctuation turbulente n’est
ajoutée en amont de la cavité. La deuxiéme simulation est initialisée par un profil inflexionnel et
perturbé localement en amont par la technique décrite dans le chapitre 3 consacré aux conditions
d’entrée turbulente. Dans ce cas, une couche limite turbulente se développe et des fluctuations tur-
bulentes arrivent sur la cavité. Pour les deux simulations, I'origine du domaine se situe au centre de
I'ouverture de la cavité.

Les deux simulations sont réalisées sur la machine vectorielle NEC-SX8 de I'Institut du Développe-
ment et des Ressources en Informatique Scientifique (IDRIS). Pour la simulation avec fluctuations
turbulentes, une parallélisation sur 8 processeurs est effectuée. Le domaine est découpée verticale-
ment. Trois processeurs exécutent le calcul dans la cavité et cinq processeurs ’exécutent a ’extérieur.
L’équilibre du temps de calcul entre les processeurs est rendu délicat par le caractére vectoriel de la
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machine, c’est-a-dire que le temps de calcul par processeur n’évolue pas linéairement avec le nombre
de points ajouté. De plus, la difficulté est renforcée par la présence dans la cavité de deux formula-
tions des équations (cylindrique et cartésienne) et surtout 'utilisation de méthodes de recouvrement
de maillage. Ainsi, la communication entre le maillage tampon et le maillage extérieur limite les
performances paralléles du code.

5.3.1 Parameétres pour la simulation sans fluctuation en amont

Le domaine de calcul dans la cavité est composé d’une grille cylindrique avec 281x51x161 points
dans les directions azimutale, axiale et radiale, ainsi que d’une grille cartésienne recouvrant le coeur
de la premiére grille avec une résolution de 61x61x161 points. Le maillage tampon, qui assure
la communication entre la cavité et la grille extérieure, est composée d’une grille cylindrique de
281x101x16 points et de son coeur cartésien de 61 x61x16 points. Le maillage cartésien a I'extérieur
de la cavité contient 601x101x200 points. Pour la grille cylindrique de la cavité, la premiére taille de
maille radiale a la paroi latérale est de Ar=0.28 mm a partir de laquelle un étirement géométrique
de 2% est réalisé vers le centre de la cavité. Les pas Az et Ay du maillage cartésien de coeur sont
constants et sont égaux a 0.88 mm. Le maillage tampon coincide horizontalement & celui dans la
cavité. Afin de faire coincider verticalement, & I'ouverture de la cavité, les maillages intérieurs et
extérieurs, les tailles de derniéres mailles et 1’étirement des maillages dans la cavité sont les mémes
que ceux des premiéres mailles de la grille cartésienne extérieure. Ces tailles de premiére maille
longitudinale, transversale et verticale sont Ar=3.3 mm, Ay=1.6 mm et Az=0.26 mm. En début de
domaine, un étirement géométrique de 1% est appliqué jusqu’a environ 4 diamétres avant le centre
de la cavité. Un diamétre aprés le centre de la cavité, des étirements successifs de 2% sur 10 points
puis de 5% sur le reste du domaine sont réalisés afin de constituer une zone éponge. Le pas Ay
est constant le long de la direction transverse et un étirement vertical de 2% est réalisé a partir du
premier point de paroi. Les dimensions du domaine extérieur a la cavité de calculs sont finalement
7.8D%2.26Dx0.65D. Le nombre de CFL est de 1, ce qui implique un pas de temps de 6.2x107 7 s. Le
coefficient de filtrage est de 1. Comme mentionné précedemment, le calcul est initialisé par un profil
de vitesse turbulent issu de la base de données expérimentale de 'ECL.

5.3.2 Paramétres pour la simulation avec fluctuations en amont

La grille cylindrique a l'intérieur de la cavité est composée de 261 x60x 197 points. Sa grille cartésienne
de coeur contient 91x91x197 points. Le maillage tampon est composé de 261x121x30 points pour
sa partie cylindrique et de 91x91x30 points pour sa partie cartésienne. La premiére taille de maille
radiale du maillage cylindrique de la cavité est de Ar=0.3 mm. Son maillage cartésien de coeur a
des pas longitudinaux et transverses constants qui valent 0.66 mm. Les plus petites tailles de mailles
de la grande grille cartésienne sont Axr=1.6 mm, Ay=1.1 mm et Az=0.2 mm. Le taux d’étirement
radial dans la cavité a partir du premier point de la paroi latérale est de 2%. Pour la grille cartésienne
extérieur, un étirement vertical de 1.7% est réalisé a partir du premier point de paroi. Une zone éponge
similaire a la premiére simulation est aussi construite. La dimension dans la direction transverse y est
étendue avec un étirement géométrique de 6% sur les 20 premiers et 20 derniers points afin d’éviter
d’éventuels effets de bords. Les dimensions du domaine de calcul extérieur a la cavité sont finalement
7.2Dx3Dx3.4D. Le nombre de CFL est de 0.9 pour un pas de temps de 4.3x1077 s. Le coefficient
de filtrage est de 0.6. Le calcul est initialisé par un profil de Blasius d’une épaisseur de 10 mm et
pondéré par la fonction (3.2) pour donner un profil inflexionnel & 0.256 (b=0.25, a=6, €=0.0004). Des
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perturbations issues de la théorie de stabilité spatiale, dont les caractéristiques sont données sur la
figure 3.21(a), sont imposées en utilisant I’équation (3.4).

5.4 Reésultats

Une comparaison entre les deux simulations et la base de données expérimentale est entreprise dans
cette partie. Pour le calcul sans la condition d’entrée turbulente, 220000 itérations sont réalisées,
soit un temps de physique de 0.136 s. Pour le calcul avec la condition d’entrée turbulente, 345000
itérations sont réalisées, ce qui équivaut a 0.15 s. Un probléme survient au bout 225000 itérations
pour la simulation avec fluctuations. Un mode de boite semble avoir été excité et rend le calcul
inexploitable au-dela d’un temps de 0.098 s comme l'indique la figure 5.3. De plus, on distingue deux
phases dans la portion exploitable. Une phase d’oscillations cohérentes jusqu’a 0.07 s et une phase
d’oscillations non-cohérentes aprés. Un telle intermittence entre des oscillations cohérentes et des
bouffées déstructurées est visible dans les signaux expérimentaux mais la durée du calcul tronquée
ne permet pas de savoir si la phase incohérente observée est de méme nature. Les différences entre
ces deux phase seront soulignées par la suite.
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F1G. 5.3 — Historique de la pression fluctuante pour un capteur situé au-dessus du centre de la cavité a
z/D=3.1. La ligne noire indique le début du traitement statistique du calcul et les tirets noirs indiquent la
fin du traitement statistique.

5.4.1 Champs moyens

A gauche de la figure 5.4, différents profils de vitesse pour la couche limite amont sont comparés a la
position /D = -0.55 et y/ D=0, c’est-a-dire juste devant la cavité. Pour la simulation sans fluctuation
en amont, le profil n’évolue pas et reste similaire au profil expérimental utilisé pour initialisé le calcul.
Au contraire, a droite de la figure 5.4, quand les perturbations sont ajoutées, la couche limite est
plus épaisse et s’approche davantage du profil expérimental. Cependant, le profil en proche paroi est
plus diffus et une survitesse est observée. Dans ce cas le profil turbulent provient d’une transition
accélérée, mais le maillage dans la couche limite est largement plus grossier (Azt ~33) que ceux
préconisés pour une SGE résolue en paroi (Az* <5). La taille de premiére maille se situe au-dela du
pic correspondant au maximum de production de la turbulence pariétale. Ceci explique les résultats
meédiocres pour le profil de vitesse en proche paroi. Une résolution correspondante aux préconisations
conduirait a des cotts de calcul quasi-prohibitifs compte du nombre de Reynolds élévé.
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F1G. 5.4 — Profils moyens de la vitesse longitudinale w devant la cavité & z/D =-0.55 et y/D=0. Profil

expérimental (— — —) et profil numérique (—— ). A gauche : sans fluctuations en entrée de domaine et avec
le profil d’initialisation de la simulation ( —-—- ). A droite : avec des fluctuations en entrée de domaine.
05 : . ] 0.5 :
0 / o | o’
Q a
-05/ -05
o 0 035 om0 03
x/D x/D
F1G. 5.5 — Profils moyens de vitesse longitudinale u issus de I'expérience (— — —) et de la simulation (——)

pour z/D = -0.35, 0 et 0.35 & y/D=0. A gauche : sans fluctuation en entrée. A droite : avec fluctuations en
entrée.

Les profils moyens de la vitesse dans la cavité aux différentes positions x/D=-0.35, 0 et 0.35 sont
présentés sur la figure 5.5 pour le plan de symétrie en y/D=0. Les courbes expérimentales et numé-
riques sont en bon accord, voire en trés bon accord pour le cas avec fluctuations en amont. Le taux
d’accroissement de la couche de mélange semble trés bien prédit. On note que le profil & /D=0 du
calcul est amélioré prés du fond de la cavité pour le calcul avec des perturbations en entrée.

Pour le méme plan de symétrie, les champs moyens de pression p et des composantes de vitesse u, w
sont montrés sur la figure 5.6 pour les deux simulations. L’écoulement dans les directions longitudinale



5.4. RESULTATS 111

et verticale induit une zone de recirculation dans la cavité caractérisée par une dépression étendue sur
le champ moyen de pression. La dynamique tridimensionnelle de la recirculation fait que le centre de
la recirculation ne coincide pas avec celui de la cavité suivant cette coupe comme nous le verrons plus
tard. On remarque une forte corrélation entre les champs u et w concernant cette recirculation. En
effet, sur le champ u, la descente de la recirculation est plus intense et plus confinée prés de la paroi
sur la moitié avale. Cette observation est confirmée par le champ w qui montre aussi une zone de
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F1G. 5.6 — Champs moyens pour les simulations sans fluctuation en entrée (en haut), et avec fluctuations
en entrée (en bas) : champ de pression p avec des niveaux entre p,o+50 Pa & gauche, champ de vitesse
longitudinale u avec des niveaux entre -20 et 50 m/s au milieu, et champ de vitesse verticale w avec des
niveaux entre + 5 m/s a droite.

descente plus restreinte et une zone de remontée plus étendue. Cette recirculation est d’une intensité
plus forte pour le cas avec des perturbations en amont. Des valeurs de pression plus élevées prés des
parois traduisent un impact plus conséquent de la recirculation. De plus, le champ moyen de vitesse
longitudinale est plus intense dans la cavité. Par contre, la vitesse verticale moyenne semble trés
proche pour les deux calculs. On peut noter également que lorsque les fluctuations turbulentes sont
présentes, une diffusion plus importante des couches limites avant et aprés la cavité est aussi observée.
Les coupes des différents champs moyens dans le plan x/D=0 sont présentées sur la figure 5.7.
Elles indiquent la forte tridimensionnalisation de I’écoulement. Le cas sans perturbation est d’abord
examiné, en haut de la figure 5.7. Sur les différents champs, une quasi-symétrie de I’écoulement est
observée. La recirculation au sein de la cavité est trés complexe. Sur la premiére partie de la cavité,
c’est-a~dire z/D>-0.25, '’écoulement rentre dans la cavité comme on peut le voir pour le champ moyen
u. Cette rentrée est compatible avec la géométrie de la cavité, d’ou la séparation de la couche de
meélange en deux sur le champ v. Elle est aussi favorisée par la recirculation au centre comme 'indique
le champ w. La remontée de la recirculation est d’une taille importante comme nous I’avions déja
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F1G. 5.7 — Champs moyens pour les simulations sans fluctuation en entrée (en haut), et avec fluctuations
en entrée (en bas) : champ de pression p avec des niveaux entre poo—75 Pa et poo—25 Pa a gauche, champ
de vitesse longitudinale u avec des niveaux entre £10 m/s au milieu, champs de vitesse transversale v et
verticale w avec des niveaux entre = 5 m/s & droite.

mentionné. On remarque que la recirculation ne se fait pas sur toute la largeur de la cavité. Ainsi,
pres des parois, ’écoulement continue & rentrer dans la cavité comme 'indique les vitesses négatives
du champs w. De plus, entre z/D=-0.5 et z/D=-0.75, le champ de vitesse v change aussi de signe, par
rapport a la premiére moitié de cavité, indiquant une zone de contre courant de la recirculation. Les
cisaillements des champs de vitesse v et w engendrent deux régions de dépression sur le champ moyen
p. Ces régions correspondent & des recirculations longitudinales dues a la courbure de la cavité. Elles
sont aussi observées par Marsden et al.[127] et Desvigne [40]. Pour le calcul avec des fluctuations
turbulentes en amont, les coupes de la figure 5.7 présentent une topologie identique.

La figure 5.8 présente des coupes horizontales suivant les positions z/D=0, -0.25, -0.5 et -0.75. Le
calcul est sans perturbation en amont de la cavité. La quasi-symétrie de I’écoulement est une nouvelle
fois observée. Le champ moyen u indique que I’écoulement est surtout entrainé aux alentours du plan
y/D=0 conformément aux observations précédentes. Jusqu'a une profondeur z/D=-0.75, le fluide
est encore entrainé dans le sens du courant, comme le montre la positivité du champs moyen wu.
La zone de contre-courant de la recirculation reste alors trés confinée prés des parois. De plus, les
lobes de signes différents visible sur les champs v et w traduisent une nouvelle fois la présence de
recirculations. Ces derniéres sont visibles sur le champ de pression p . La présence de fluctuations
turbulentes en amont, sur la figure 5.9, ne présente aucune différence majeure concernant la topologie
de la recirculation.
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F1G. 5.8 — Coupes verticales des champs moyens pour le calcul sans fluctuation en entrée. Niveaux pour le
champ de pression entre £100 Pa, pour le champ u entre -10 et 30 m/s & z/D=0 et 10 m/s aux autres
altitudes, pour les champs v et w entre +5 m/s.
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F1G. 5.9 — Coupes verticales des champs moyens pour le calcul avec fluctuations en entrée. Niveaux pour
le champ de pression entre £100 Pa, pour le champ u entre -10 et 30 m/s & z/D=0 et £10 m/s aux autres
altitudes, pour les champs v et w entre +5 m/s.
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Sur les différentes coupes présentées précédemment, une dynamique complexe et tridimensionnelle de
la recirculation principale est illustrée. Une visualisation 3-D de deux isocontours de la pression est
présentée sur la figure 5.10. Outre ’aspect de la recirculation plus commun aux cavités rectangulaires
présentée par l'isocontour p.,—28, 'isocontour indique un comportement plus complexe expliquant
les plusieurs zones de basse pression observées ci-dessus. Ces zones sont donc associées a la méme
recirculation. On retrouve ainsi les deux lobes de pression observées sur la premiére moitié de la
cavité pour des coupes en z/D. On remarque de plus le lien direct entre une recirculation secondaire
au fond amont de la cavité et la recirculation principale. Une complexité similaire de I’écoulement
est observée par Mincu [139] par la visualisation du critére Q).

La distribution de la pression statique sur les parois de la cavité, présentée sur les figures 5.11 a 5.13,

F1G. 5.10 — Isocontours de la pression moyenne pour po,—57 Pa (cyan) et p,o—28 Pa (vert). Vue de dessus
de la cavité (& gauche) et de dessous (a droite).

est une nouvelle démonstration du caractére pleinement tridimensionnel et complexe de I’écoulement
dans la cavité. Au fond de la cavité, les résultats expérimentaux et numériques montrent la méme
forme de "fer a cheval" de la recirculation que la figure 5.10. Cependant, le niveau global des résultats
numériques est sous-estimé par rapport a celui de 'expérience. Les différences sont plus prononcées
pour la distribution de pression sur la paroi latérale dépliée. La trace d’une recirculation secondaire
est visible au fond de la cavité. La distribution pour la simulation avec des fluctuations en amont est
plus irréguliére car le champ de pression n’est pas assez moyenné en temps. Cependant, les niveaux
sur la paroi latérale figurent une topologie similaire & celle de I'expérience. Ces différences sont dues
a la fois au manque de convergence du calcul mais aussi au caractére plus turbulent par rapport a
la premiére simulation. Pour les deux calculs, le champ de distribution de pression statique est aussi
projeté sur la paroi latérale non dépliée de la cavité sur la figure 5.12.
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F1G. 5.11 — Comparaison entre la distribution statique de pression (p—puo)/psoU2, expérimentale (& gauche),
numeérique sans turbulence amont (au milieu) et avec turbulence amont (a droite) au fond de la cavité.
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F1G. 5.12 — Comparaison entre la distribution statique de pression expérimentale (& gauche), numérique sans
turbulence amont (au milieu) et avec turbulence amont (& droite) sur la paroi latérale. Les angles 6=0 " et
0=180 ° correspondent & ’aval et & ’amont de la cavité respectivement. Le défaut horizontal sur la figure de
droite pour le calcul avec fluctuations est lié & un défaut numeérique.

F1G. 5.13 — Comparaison entre la distribution statique de pression numérique sans turbulence amont (&
gauche) et avec turbulence amont (& droite) sur la paroi latérale. Niveaux compris entre £0.01.
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5.4.2 Intensités turbulentes

Les profils de la moyenne quadratique des fluctuations de la vitesse sont montrés sur la figure 5.14.
Un bon accord avec l'expérience est observé pour les composantes longitudinales et transverses. La
comparaison entre les simulations avec ou sans fluctuations indique des intensités turbulentes plus
élevées dans la couche de mélange pour le cas avec fluctuations. Les niveaux sont méme parfois
plus importants que dans ’expérience. Cette derniére simulation permet un meilleur mélange dans
la cavité, comme l'indiquent ces profils dans la cavité en meilleur accord avec ’expérience. Dans
les deux cas, les intensités sont cependant plus faibles dans la cavité par rapport aux mesures, en
particulier pour la composante longitudinale. Le bruit de fond dans la veine d’essai est une raison
possible a cette lacune. Sur la figure 5.15, les champs de moyenne quadratique de vitesse Uyms, Urms
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F1G. 5.14 — Moyenne quadratique des fluctuations de la vitesse : (a) composante longitudinale wupys, (b)
composante transversale vy, et (¢) composante verticale wypyg. Profil expérimental (— — — ), profils numé-
riques sans fluctuations en entrée (—— ) et avec fluctuations en entrée (—-—- ) pour z/D = -0.35, 0, 0.35
et y/D=0.

et wyy,s sont présentés dans le plan y/D =0. Pour la simulation sans fluctuation en amont, sur la
figure 5.14, la turbulence se développe dans la couche de mélange. Celle-ci est initiée trés tot preés
du bord amont. On observe que les intensités turbulentes dans la cavité sont importantes en aval,
lors de la descente de la recirculation, et trés faibles en amont, lors de la remontée de celle-ci. Pour
le calcul avec une condition d’entrée turbulente, les fluctuations turbulentes en amont viennent se
superposer a la turbulence de la couche de mélange. Cependant, les champs en bas de la figure 5.15
montrent que le taux de turbulence de la couche limite amont reste d’un ordre de grandeur inférieur
a celui de la couche de mélange. En comparaison avec le premier calcul, les intensités turbulentes sont
globalement plus importantes, que ce soit dans la couche de mélange ou dans la cavité. Les coupes
transverses en z/D=0 de la figure 5.16 confirment cette derniére remarque. A l'instar du champ
moyen, la turbulence dans la partie a contre-courant de la recirculation est localisée prés du fond.
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F1G. 5.15 — Moyenne quadratique des fluctuations de la vitesse dans le plan y/D =0. De gauche a droite,

fluctuations longitudinales uymg, transversales vrmg et verticales wymg. En haut, simulation sans fluctuation en

entrée et en bas, simulation avec fluctuations en entrée. Niveaux compris entre +50 m/s pour umys et entre

+30 m/s pour vrms et Wrms.
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F1G. 5.16 — Moyenne quadratique des fluctuations de la vitesse dans le plan /D =0. De gauche a droite,
fluctuations longitudinales uymg, transversales vrmg et verticales wymg. En haut, simulation sans fluctuation en
entrée et en bas, simulation avec fluctuations en entrée. Niveaux compris entre +50 m/s pour upys et entre
+30 m/s pour vrms et Wrms.

Les différentes coupes z/D des champs de fluctuations dans la cavité sont présentées sur la figure 5.17
pour le calcul sans turbulence amont et sur la figure 5.18 pour le calcul avec turbulence en amont. Les
champs suivant ces coupes semblent une nouvelle fois trés proches pour les deux calculs et I'intensité
globale de la simulation avec une turbulence en amont est plus élevée. A I'instar des autres coupes
présentées, les intensités turbulentes dans la remontée de la recirculation sont trés faibles.
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F1G. 5.17 — Coupes verticales de la moyenne quadratique des fluctuations de la vitesse pour la simulation
sans entrée turbulente. Niveaux pour le champ wuymg entre £100 m/s & z/D = 0 et entre £50 m/s pour les
autres altitudes, pour les champs v et w entre £30 m/s.
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F1G. 5.18 — Coupes verticales de la moyenne quadratique des fluctuations de la vitesse pour la simulation
avec entrée turbulente. Niveaux pour le champ wuymg entre £150 m/s & z/D = 0 et entre £50 m/s pour les
autres altitudes, pour les champs v et w entre £30 m/s.
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5.4.3 Deéveloppement de la couche de mélange

Les évolutions sur une période des champs instantanés de la pression fluctuante et de la norme de
la vorticité sont présentées sur la figure 5.19 et 5.20. L’évolution se lit de gauche a droite puis de
haut en bas. Les premiers champs intantanés montrent un tourbillon sur le point d’impacter le bord
aval de la cavité. Il se scinde ensuite aprés 'impact et la majeure partie de celui-ci échappe a la
cavité. Aprés I'impact, on remarque alors que deux arrangements tourbillonnaires a grande échelle
sont formés dans la couche de mélange. Le tourbillon le plus avancé vers I’aval impacte a son tour
le bord aval. Les tourbillons formés en deuxiéme moitié de la période semblent moins cohérents que
ceux de la premiére partie de la période.
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F1G. 5.19 — Champs instantanés de la pression fluctuante durant une période de la fréquence fondamentale
dans le plan y/ D=0 pour la simulation sans fluctuation. Niveaux compris entre +200 Pa. Sens de lecture de
gauche & droite et de haut en bas.
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F1G. 5.20 — Champs instantanés de la norme de la vorticité durant une période dans le plan y/D=0 pour
la simulation sans fluctuation. Niveaux compris entre 0 et 10* s~1. Sens de lecture de gauche a droite et de
haut en bas.

Une comparaison entre la simulation avec et sans fluctuations turbulentes amont est réalisée pour
les champs instantanés de pression fluctuante, sur la figure 5.21, et de vorticité, sur la figure 5.22.
Les champs instantanés pour la simulation avec turbulence amont sont montrés pour deux instants
différents : I’'un durant la phase d’oscillations cohérentes de la simulation et 'autre durant la phase
d’oscillations non-cohérentes de celle-ci. Ces deux phases sont visibles sur la figure 5.3. Sur la figure
5.21, on observe peu de différences entre la simulation sans perturbation (a gauche) et avec pertur-
bations lorsque les oscillations sont cohérentes (au milieu). Cependant, durant la phase faiblement
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F1G. 5.21 — Champ instantané de la pression fluctuante dans le plan de symétrie y/D=0 avec des niveaux
entre £100 Pa. A gauche : sans fluctuation en entrée. Au milieu : avec fluctuations en entrée durant la phase
d’oscillations cohérentes. A droite : avec fluctuations en entrée durant la phase d’oscillations non-cohérentes.

cohérente des oscillations (& droite), les tourbillons semblent moins cohérents et composés de plus de
fines échelles turbulentes. Les champs de vorticité de la figure 5.22 permettent d’identifier clairement
la taille et 'intensité des tourbillons dans la couche de mélange. Il sont plus marqués pour le calcul
avec perturbations en amont. Le niveau d’intensité turbulente est aussi plus élevé dans la couche de
mélange et dans la cavité.

Sur la figure 5.23, un isocontour de la pression fluctuante instantanée est présenté pour le calcul sans
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z/D
z/D
z/D

FIG. 5.22 — Champ de vorticité dans le plan de symétrie entre 0 et 10* s™!. A gauche : sans fluctuation
en entrée. Au milieu : avec fluctuations en entrée durant la phase d’oscillations cohérentes. A droite : avec
fluctuations en entrée durant la phase d’oscillations non-cohérentes.

perturbation amont. Cette isocontour met en évidence les fluctuations de pression dans la couche
de mélange. En amont de I'ouverture, un tube de pression est observé. Ce tube est fortement mo-
dulé dans la direction transverse. Cette modulation peut étre rapprochée de la légére modulation
observée pour la vitesse moyenne longitudinale prés du bord de 'ouverture de la cavité, comme le
montre la figure 5.8. Physiquement, ce tube pourrait étre un tourbillon créé par une instabilité de
Kelvin-Helmholtz. Trés rapidement, ce tourbillon fait place a des fluctuations turbulentes.
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F1G. 5.23 — Iso-contour de la pression fluctuante a po.-137 Pa pour le calcul sans turbulence amont.

5.4.4 Fluctuations de pression aux parois

Les relevés temporels de la pression fluctuante aux parois de la cavité sont montrés sur la figure
5.24 (fond de la cavité) et 5.25 (paroi latérale de la cavité) pour l'expérience et les simulations. Les
spectres correspondant sont tracés sur les figures 5.26 et 5.27. Les données temporelles expérimentales
ne sont pas disponibles pour tous les capteurs considérés. Quelque soit le capteur choisi au fond ou
sur la paroi latérale, les relevés temporels indiquent que les fluctuations numériques sont plus faibles
que celles expérimentales. Cette tendance semble renforcée pour la simulation avec fluctuations. De
plus, la périodicité des oscillations est moins marquée que pour le cas sans fluctuation en amont.
Sur les figures 5.26 et 5.27, les densités spectrales des données temporelles sont représentées aux
mémes positions que pour les figures 5.24 et 5.25. Le calcul sans fluctuation est en bon accord avec
Iexpérience. Par exemple, la forme complexe du spectre de la simulation pour une position en-dessous
du coin aval présente une forte similarité avec le spectre expérimental (figure 5.27 (f)). Cependant,
une sous-estimation de 10 dB par rapport a ’expérience est observée en haute fréquence. La fréquence
du pic principal est de 660 Hz pour la premiére simulation et de 655 Hz pour ’expérience, ce qui est
assez satisfaisant compte tenu de la résolution fréquentiel plus faible pour la simulation (7.3 Hz pour
la simulation contre 1.56 Hz pour 'expérience). Le premier harmonique est difficilement observé sur
la simulation, alors que celui-ci est marqué dans ’expérience.

Un second mode acoustique est observé sur les spectres expérimentaux aux environs de 2100 Hz. Ce
mode est assez bien représenté par la simulation sans turbulence amont. Desvignes [40] identifie ce
mode comme étant une combinaison entre le premier mode acoustique azimutale et le premier mode
de profondeur de la cavité. Il identifie également un troisiéme mode visible sur les spectres du fond de
la cavité a 3400 Hz (figure 5.26 (c) et (d)) qu'il associe a un couplage entre le deuxiéme mode azimutale
et toujours le premier mode de profondeur. Ce mode est aussi observé pour la simulation (figure 5.26
(c)) Quand les fluctuations sont introduites dans la couche limite amont (& droite des figures 5.26
et 5.27), la région haute fréquence est plus intense et se rapproche du spectre expérimental. Le pic
est & 635 Hz soit environ 20 Hz en-dessous de ’expérience. Cette incertitude est due a une durée de
calcul faible, correspondant & une résolution fréquentielle de 16 Hz. Ce pic est aussi beaucoup moins
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F1G. 5.24 — Relevés temporels de la pression fluctuante autour de ps, au fond de la cavité z/D=-1 pour les
simulations (—— ) et 'expérience (—— ). Simulations sans fluctuation en entrée a gauche et avec fluctuations
en entrée a droite : (a) a r/R=0; (b) a r/R=3/4 et 6=0"; (c) a r/R=3/4 et §=180"; (d) a r/R=3/4 et
0=270".
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F1G. 5.25 — Relevés temporels de la pression fluctuante autour de po, sur la paroi latérale de la cavité
r/R=1 et z/D=~-0.1 pour les simulations (—— ) et ’expérience (—— ). Simulations sans fluctuation en

entrée & gauche et avec fluctuations en entrée a droite : (e) a =0"; (f) 4 §=180" ; (g) a §=270".

intense et la partie cohérente des oscillations est sous-estimée. Le réhaussement du niveau spectral
par I'introduction de fluctuations en amont n’est pas homogéne sur tout le spectre. Ainsi, les figures
5.26 (c) et 5.27 (f) montrent une hausse plus conséquente aux alentours du pic correspondant au
premier mode azimutale et mode profondeur a 2100 Hz. Desvigne [40] observe ainsi qu’un calcul avec
une couche laminaire amont ne présente pas ce mode ni les autres modes acoustiques de la cavité
autre que celui de profondeur. La turbulence amont et de la couche de mélange contribuent donc a

enrichir le spectre acoustique suivant une excitation large bande du type turbulent rumble [151].
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F1G. 5.26 — Densité spectrale de puissance de la pression au fond de la cavité z/D=-1 pour les simulations
(— ) et I'expérience (—— ). Simulations sans fluctuation en entrée a gauche et avec fluctuations en entrée

a droite : (a) ar/R=0; (b) ar/R=3/4 et 6=0"; (c) ar/R=3/4 et 6=180" ; (d) a r/R=3/4 et 6=270".
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F1G. 5.27 — Densité spectrale de puissance de la pression sur la paroi latérale de la cavité r/R=1 et z/D~-0.1

pour les simulations (—— ) et ’expérience (—— ). Simulations sans fluctuation en entrée
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5.4.5 Bruit rayonné

Pour la simulation sans la condition turbulente en entrée, la figure 5.28 présente des champs ins-
tantanés de pression fluctuante durant la durée d’'un cycle. Le rayonnement acoustique provenant
de la cavité est clairement observé. On remarque qu’une composante plus haute fréquence vient se
superposer au rayonnement basse fréquence. Cette composante est due au caractére turbulent des
tourbillons de la couche de mélange impactant le bord aval de la cavité et elle est donc absente
lorsque la couche limite incidente est laminaire [40]. Pour le calcul avec fluctuations, comme lors de

z/D
z/D
z/D

z/D
z/D
z/D

F1G. 5.28 — Champs instantanés de pression fluctuante durant un cycle de la simulation sans trubulence
amont. Niveaux compris entre £20 Pa.

I’analyse de la couche de mélange, on distingue deux cas, sur la figure 5.3, suivant si les oscillations
du signal sont cohérentes ou non. Pour la partie cohérente du signal, le champ acoustique ressemble
sensiblement & celui sans turbulence amont. Lorsque ’on considére la partie non cohérente, le champ
acoustique correspond uniquement au rayonnement haute fréquence et large bande caractéristique de
la partie non-cohérente et la partie cohérente est beaucoup moins intense conformément aux résultats
du paragraphe 5.4 et a la figure 5.3. Deux explications sont alors possibles. La premiére est que le
champ moyen de pression commence a dériver et masque les fluctuations acoustiques. La deuxiéme
est que les structures de la couche de mélange sont beaucoup moins cohérentes (comme le montre la
figure 5.21) et impliquent un rayonnement acoustique plus faible. Un dernier point est la prédiction
de la fréquence et des niveaux acoustiques en champ lointain. Cette derniére étude n’est réalisée que
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F1G. 5.29 — Champs instantanés la pression fluctuante dans le plan de symétrie y/D=0 avec des niveaux
entre £10 Pa pour la simulation avec turbulence amont. A gauche : lors des oscillations cohérentes. A droite :
lors des oscillations non-cohérentes.

pour le calcul sans turbulence amont. Les signaux temporels expérimentaux et numériques dans le
champ acoustique sont présentés sur la figure 5.30. Le signal expérimental est relevé 1 m au-dessus du
centre de la cavité et celui numérique 0.6m. Les signaux ne sont donc pas directement comparables.
On observe que la pression acoustique expérimentale semble modulée par une basse fréquence. A
droite de la figure 5.30, les spectres acoustiques montrent une fréquence similaire entre la simulation
et 'expérience, 665 Hz et 670Hz respectivement. Les différences en basses fréquences s’expliquent
essentiellement par le bruit de fond de la soufflerie. La remise a I’échelle du signal numérique par une
loi en 1/r permet d’obtenir des niveaux plus favorable avec I’expérience.
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F1G. 5.30 — A gauche : fluctuations de la pression fluctuante en fonction du temps a (z/D,y/D,z/D)=(0,0,6)
pour les résultats numeériques sans turbulence amont (—— ) et en (0,0,10) pour les résultats expérimentaux
(—— ). A droite : Densité spectrale de puissance de la pression fluctuante aux mémes positions avec une
troisiéme courbe représentant le spectre des résultats numeériques sans turbulence amont extrapolé au point
de mesure avec une loien 1/r (= — —).

5.5 Discussions

5.5.1 Prédiction des fréquences des modes de la couche de mélange

Les modes de la couche de mélange, aussi appelés modes de Rossiter, peuvent étre modélisés par la

formule suivante : U
o N —«
_ 5.1
/ L M+1 (5.1)



130 CHAPITRE 5. RAYONNEMENT ACOUSTIQUE D’UNE CAVITE CYLINDRIQUE H/D~1

avec «=0.25, n le mode considéré et L une longueur caractéristique. Pour une simulation turbulente
d’un écoulement au-dessus d’une cavité cylindrique, Desvigne [40] trouve le paramétre k=0.51. Pour
une configuration d’étude a peu prés similaire, Mincu [137] obtient une valeur k=0.6. Pour le deuxiéme
mode (n=2) et une longueur caractéristique L égale au diamétre D de la cavité, la fréquence f prédite
par le modéle peut varier de 566 a 655 Hz suivant la valeur du paramétre empirique x entre 0.51 et 0.6.
De plus, pour ce modéle, la géométrie de la cavité n’est pas prise en compte. Pour intégrer le caractére
circulaire de la cavité, Czech et al.[36] prennent L = /7D /2. Pour cette nouvelle longueur effective,
la fréquence peut varier entre 639 et 740 suivant les valeurs de x comprises entre 0.51 et 0.6. D’autres
formules peuvent étre appliquées comme celle de Block [18] prenant en compte la profondeur de la
cavité et un déphasage a=0. Cependant comme pour la formule de Rossiter initiale, la prédiction de
la fréquence reste fortement liée a la fois aux parameétres empiriques pouvant fortement varier d’'une
étude a 'autre et aussi a la difficulté de sortir du paradigme des cavités rectangulaires. Cependant,
la formule de Rossiter, a 'instar des cavité rectangulaires, réussit a prédire 'ordre de grandeur de la
fréquence de rayonnement en bon accord avec les valeurs numérique ou expérimentale, d’environ 670
Hz.

5.5.2 Prédiction des modes de résonance d’une cavité

Rappelons la formule pour les fréquences de résonance d’une cavité cylindrique du paragraphe 4.1.2.2 :

o e (Y
fnenrnz 27T \/gngnr + 2H/

Le terme n,com/4H' représente la fréquence associée aux modes de profondeur de la cavité. Si la
cavité n’est pas bafflée, on a H' = H, ce qui donne pour le premier mode n,—1 une valeur de 432 Hz.
Ce cas n’est réaliste car la fréquence trouvée est loin de celle observée. Pour le cas d’'une cavité bafflée,
ona H = H+ 6D avec 6D que 'on nomme la correction de fin §D. Dans la littérature, plusieurs
valeurs de d sont disponibles en effectuant des hypothéses différentes. Une premiére correction de fin
est proposé par Rayleigh [152] qui trouve §=0.4121. Pour cette valeur, le premier mode de profondeur
a une fréquence de 613 Hz. La correction de fin proposée par Nomura et al. [143] avec §=0.4108 donne
une fréquence sensiblement similaire. Enfin, Kinsler et al. [99] trouvent 6=0.4244, qui est la limite
supérieur prédite par Rayleigh[152], ce qui correspond dans notre cas a une fréquence de 607 Hz. Ces
différentes fréquences sont trés proches de la fréquence principale de 660 Hz trouvée par ’expérience
et la simulation. Cependant, dans toutes ces études, cette correction de fin est obtenue en utilisant
un modéle de type piston ou en considérant une impulsion acoustique impactant 'ouverture d’une
cavité, sans tenir compte de la présence de I’écoulement. La nature de ’écoulement au-dessus de la
cavité peut modifier sensiblement la fréquence de résonance.

5.5.3 Modéle couplant la dynamique modale de la couche de mélange et
les modes de résonance

Pour expliquer le couplage du mode de résonance de la cavité avec la dynamique modale de la couche
de mélange, Parthasarathy et al. [148] proposent un modéle d’oscillateur amorti forcé par un mode
de la couche de mélange. Une des hypothéses faites est que 'oscillateur n’est excité que par le passage
d’un tourbillon et donc seul le mode I de la couche de mélange est considéré. Dans le cadre de ce
modeéle, la fréquence fondamentale pour laquelle a lieu le couplage entre la résonance et le mode de
couche de mélange ne change pas de la prédiction du mode de résonance seul d’une cavité. De plus,
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cette fréquence est associée a une correction de fin avec 0—=0.425 qui est équivalente a celle de Kinsler et
al. Pour des cavités résonantes avec une petite ouverture rectangulaire, Elder [49] propose un modéle
basé sur une fonction de transfert modélisant la dynamique modale de la couche de mélange et sur
une fonction de transfert inverse modélisant la réponse acoustique de la cavité. Lorsque le produit
des deux fonctions est égal a 1, le systéme est oscillant et un couplage se produit entre la couche de
meélange et les modes de résonance de la cavité. Cependant, des données concernant la dynamique
de l'interface de la couche de mélange sont nécessaires dans la fonction de transfert directe pour
fermer le modeéle. Elder [49] utilise par exemple les données expérimentales pour calibrer son modéle.
De plus, la cavité cylindrique étudiée par Elder est partiellement fermée avec une fente rectangulaire
comme ouverture. Desvignes [40] applique le modéle & une cavité cylindrique totalement ouverte et la
fonction de transfert directe est également calibrée a partir de ’expérience. Avec ce type de modéle,
on peut retrouver a la fois les fréquences de couplage et "amplitude des oscillations. Desvignes [40]
retrouve trés bien ’évolution de la fréquence principale en fonction de la vitesse pour la méme cavité
que celle de cette étude mais ne prédit pas les amplitudes. Il serait intéressant d’utiliser les données
des simulations pour appliquer le modéle en essayant d’accéder a 'amplitude des oscillations.

5.6 Conclusions

Les résultats de deux simulations d’une cavité au-dessus d’une cavité cylindrique sont présentés. La
premiére simulation est réalisée sans condition d’entrée turbulente alors que la seconde est réalisée
avec une couche limite turbulente en amont de la cavité. L’écoulement avec une couche limite tur-
bulente est simulé sur un temps physique limité car le calcul présente une dérive numérique. Une
comparaison avec la base de données expérimentales de I'Ecole Centrale de Lyon est aussi réalisée. Les
résultats montrent une dynamique complexe de la recirculation dans la cavité. Ceux-ci sont conformes
avec les expériences ou avec les simulations réalisées dans le cadre d’autres études [40, 127, 139]. Le
comportement global des intensités turbulentes est convenablement reproduit par les simulations.
Cependant, une sous-estimation par rapport a l'expérience est a noter et est expliquée en partie
par le bruit de fond de la soufflerie. Cette sous-estimation implique des oscillations d’amplitude plus
faible dans la cavité. Les fréquences acoustiques dans la cavité sont correctement calculées par les
simulations. La fréquence fondamentale aux environs de 655 Hz est aussi marquée dans la simulation
sans fluctuation que dans I’expérience. Cependant, I’amplitude plus faible des oscillations par rapport
a I'expérience implique que le niveau spectral est globalement réduit. Pour le calcul sans turbulence
amont, une différence d’environ 10 dB peut parfois étre observée en haute fréquence. L’ajout d’une
condition d’entrée turbulente permet d’augmenter globalement le taux de turbulence dans la couche
de mélange et dans la cavité. Les résultats montrent ainsi que plus d’énergie est distribuée sur I’en-
semble du spectre. Ainsi, le niveau global est plus fort que pour le cas sans fluctuation mais reste
toujours inférieur a celui de ’expérience. Le mode fondamental est lui moins marqué que pour le cas
sans turbulence amont. Néanmoins, I'excitation large bande liée a la turbulence permet de mieux
reproduire les niveaux des modes acoustiques de plus hautes fréquences. Enfin, la pression acoustique
en champ lointain pour le calcul sans fluctuation est conforme aux résultats précédents. La simulation
parvient en effet a déterminer la fréquence du rayonnement acoustique observée par I'expérience mais
le niveau acoustique associé est plus faible. La turbulence du calcul avec fluctuations alimentant en
énergie principalement les composantes haute fréquence, on peut s’attendre logiquement a ce que les
niveaux acoustiques soient au mieux égales a ceux du calcul sans fluctuation si le temps de calcul
avait été plus long. Ces niveaux acoustiques plus faibles que ’expérience sont communs a plusieurs
études [40, 127, 139] et ne sont toujours pas expliqués.
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Conclusions

A Tissue de cette thése, un code de calcul direct du bruit avec des techniques de recouvrement de
maillages a été développé. Des interpolations sont nécessaires afin que chaque maillage puisse commu-
niquer. Lorsque des schémas aux différences finies de haute précision sont utilisés, les interpolations
doivent étre assez précises pour ne pas dégrader 'ordre global de la solution numérique. Pour un
espace a une dimension, deux familles d’interpolation ont été comparées, les interpolations polyno-
miales de Lagrange et les interpolations optimisées de Tam et Kurbatskii [183|. Pour des applications
aéroacoustiques, il est montré que des interpolations optimisées présentent un comportement plus
favorables. Lorsque 1’on considére des interpolations dans un espace a deux dimensions, des inter-
polations 2x1-D sont préférées si 'on connait une transformation analytique entre deux maillages
de topologie différente ou si 'on calcule localement cette transformation grace & une méthode de
mapping isoparamétrique. Enfin, le point le plus important démontré sur ’étude des recouvrements
de maillages est qu’une interpolation avec une résolvabilité spectrale inférieure a celle utilisée par les
schémas aux différences finies est suffisante pour ne pas dégrader la solution. Le principal avantage
de ce résultat est de pouvoir diminuer la taille des supports d’interpolation et donc d’avoir des inter-
polations moins onéreuses en temps de calcul.

Une étude est aussi entreprise sur la génération de fluctuations turbulentes en entrée du domaine
de calcul. Les méthodes de conditions d’entrée turbulentes doivent, dans le cadre de I’application
aéroacoustique visée par cette thése, générer le moins de bruit parasite afin de ne pas masquer le
rayonnement acoustique de I’écoulement. Les premiéres conditions d’entrée turbulente testées sont
basées sur une reconstruction synthétique de la turbulence. La méthode des modes de fourier aléa-
toires (RFM) et la méthode des structures synthétiques (SEM) présentent les mémes désavantages
dans le cadre de notre objectif. En effet, elles introduisent un bruit parasite trop intense que 1’on
ne peut diminuer qu’en réduisant ’amplitude des perturbations introduites. Cependant, cette réduc-
tion s’accompagne d’une réduction drastique des intensités turbulentes dans la couche limite. Des
méthodes de recyclage avec ou sans remise a 1’échelle de ’écoulement sont aussi étudiées. Un calcul
précursseur de couche limite est réalisé et des plans extraits de celui-ci sont ensuite introduits en
entrée de domaine du calcul principal. Lorque le nombre de Reynolds du calcul précurseur est diffé-
rent de celui du calcul principal, une remise a 1’échelle des paramétres de 1’écoulement est effectuée
avant 'introduction dans la simulation principale. Une premiére observation est qu’aprés introduc-
tion des plans dans le calcul principal, les intensités turbulentes dans la couche limite chutent au
fur-et-a-mesure que ’on s’approche de la cavité. Une deuxiéme observation, plus génante, est que le
profil moyen de vitesse longitudinale est fortement perturbé en entrée et devient fortement déformé
en aval compte tenu du maillage grossier pour résoudre la couche limite. Une derniére méthode est
abordée et retenue pour I’étude d’un écoulement au-dessus d’une cavité cylindrique. Elle se base sur
la génération de turbulence via la perturbation d’un profil inflexionel. Les caractéristiques de la per-
turbation sont issues d’une étude de stabilité linéaire locale du profil inflexionel. Suivant la hauteur a
la paroi du point d’inflexion et ’amplitude de la perturbation, le bruit parasite est trés faible. Dans
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ce cas, les intensités turbulentes et le profil moyen présentent un comportement satisfaisant compte
tenu du maillage employé.

Deux simulations ont été réalisées et comparées a la campagne expérimentale de I’Ecole Centrale
de Lyon. La premiére simulation est sans turbulence en amont de la cavité. La deuxiéme simula-
tion est avec une condition d’entrée turbulente utilisant la méthode du profil inflexionel perturbé.
Pour les deux simulations, les champs moyens sont sensiblement identiques et sont en bon accord
avec ’expérience. La dynamique de la recirculation d’une cavité cylindrique s’avére trés compliquée
a cause de la courbure de la paroi. La recirculation est en effet pleinement tridimensionnelle. Pour
les deux simulations, les fluctuations aérodynamiques dans la cavité sont correctement simulées. Les
fréquences liées aux modes acoustiques dans la cavités sont correctement prédites. Le pic lié a la
fréquence fondamentale d’environ 650 Hz est trés marqué et indique un couplage entre le mode de
résonance acoustique de profondeur de la cavité et les modes de Rossiter de la couche de mélange.
Cependant, une sous-estimation globale du niveau d’énergie spectrale est observée pour les deux si-
mulations. Le calcul avec des fluctuations turbulentes en amont présente néanmoins un niveau plus
élevé en haute fréquence que pour le cas sans fluctuation. Ainsi, des modes acoustiques de fréquences
plus élevées ressortent d’avantage du spectre. Ce calcul permet ainsi d’observer une conséquence du
meécanisme de turbulent rumble décrit par Plumblee et al.[151]. Le calcul sans fluctuation permet de
retrouver, pour le champ acoustique lointain, la fréquence fondamentale observée dans I’expérience.
Cette fréquence est liée a la fréquence fondamentale dans la cavité et aucune autre trace d’autres
modes acoustiques de cavité n’est visible sur le spectre. A I'image des fluctuations dans la cavité, les
niveaux acoustiques de la simulation sont plus faibles que ceux de 'expérience.

Perspectives

Concernant les aspects numériques de cette thése, les travaux entrepris sur les méthodes de recou-
vrement de maillages permettront d’étudier des géométries complexes prenant en compte plusieurs
corps. Une étude en cours aborde l'interaction d’une rafale avec une grille d’aubes pour un écoule-
ment bidimensionnel. Cette configuration modélise I'interaction entre un rotor et un stator. La grille
comporte 27 aubes et chaque aube est maillé curvilignement avec un maillage de peau. Ces maillages
recouvrent un maillage cartésien de fond. Les premiers résultats présentent un bon accord avec la
littérature. Pour le calcul direct de bruit de cavités rectangulaires ou cylindriques, des méthodes de
recouvrement de maillages peuvent étre utilisées pour étudier I'influence de la géométrie des coins
amont et aval de la cavité. En effet, un maillage curviligne local peut étre employé pour simuler la
rondeur d’un coin.

La méthode du profil inflexionel comme condition d’introduction de turbulence en entrée de domaine
semble une solution satisfaisante pour des écoulements subsoniques en aéroacoustiques impliquant
la simulation grossiére d’une couche limite. Dans 1’étude présente, la longueur de transition vers un
écoulement pleinement turbulent n’a pas été étudiée. De plus, il s’avére que cette longueur n’a si-
rement pas été atteinte. Ainsi si dans 'objectif d’une condition d’entrée rayonnant faiblement, les
méthodes basées sur la turbulence synthétique ont été écartées, elles gardent encore tout leur intérét
pour des applications purement aérodynamiques. Il en va de méme pour les méthodes basées sur un
recyclage. En effet, pour de telles applications la qualité d’une condition d’entrée se mesure plutot
par la distance nécessaire pour avoir une turbulence pleinement développée. Ainsi, une comparaison
plus fine peut étre entreprise entre les différentes méthodes en prenant en compte comme critére cette
distance de transition, pour des écoulements subsoniques ou supersoniques et des maillages moins
grossiers.
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Enfin, analyse des résultats des calculs de cavités pourrait étre complétée par des méthodes basées
sur le traitement statistique et volumique de 1’écoulement de cavité. Une technique basée sur les
modes de fourier peut étre utilisée afin de pouvoir extraire la dynamique modale de la couche de mé-
lange. Une méthode similaire basée sur les modes de Koopman peut aussi étre réalisée. L’utilisation
de modéles théoriques, appliquées a la simulation, peut aussi nous permettre de mieux comprendre
le mécanisme de rayonnement de la cavité cylindrique. Ainsi, un modeéle comme celui de Elder [49]
est bien adapté a la configuration présente ol un mode de la couche de mélange intéragit avec un
mode de résonance de la cavité. Pour réaliser cette étude, la dynamique de I'interface de la couche de
mélange peut étre déduite de I'expérience. L’idée serait ici d’appliquer ce modéle a partir des données
issues de la simulation. Un autre modéle pouvant étre appliqué est celui proposée par Howe [89]. La
connaissance des fluctuations hydrodynamiques pariétales prés de 'ouverture de la cavité pourrait
permettre de retrouver les fréquences des modes de résonance de la cavité ainsi que leur perte par
rayonnement. Contrairement aux autres études théoriques, ce modéle prend en compte 'influence
de I’écoulement sur les fréquences admissibles de la cavité. Cependant, cet écoulement reste poten-
tiel. Une extension du modéle de Tam a des cavités cylindriques permettrait aussi de calculer les
fréquences de résonance de la cavité ainsi que leur perte par rayonnement. Ces deux derniéres études
pourrait expliquer le fait que certains modes acoustiques présents dans le spectre de la cavité ne le
soient plus en champ acoustique lointain. Une derniére perspective serait I’étude d’autres configu-
rations d’écoulement. Par exemple, il serait interressant d’étudier la coexistence de modes dans la
configuration avec une vitesse Uy,,—90 m/s et une cavité H /D=1 ou de caractériser la bifurcation de
’écoulement pour une cavité H/D=0.5.
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CALCUL DIRECT DU RAYONNEMENT ACOUSTIQUE GENERE PAR UNE
CAVITE CYLINDRIQUE SOUS UNE AILE D'AVION

REsuME : Les sources de bruit d'origine aérodynamique sont multiples pour un avion. A
I'atterrissage, la source prépondérante est le bruit di a I'écoulement autour de la voilure, du
fuselage et du train d'atterrissage. Sous limpulsion d'Airbus, le projet AEROCAV
(Aéroacoustique des cavités) s'intéresse au bruit généré par des cavités cylindriques qui se
situent sous les ailes des avions pour évacuer un éventuel surplus de carburant. Elles émettent
un rayonnement acoustique intense et tres marqué en fréquence. Afin d'étudier les mécanismes
de génération sonore, des simulations numériques du rayonnement acoustique dd a
I'écoulement affleurant une cavité cylindriqgue sont réalisées par calcul direct du bruit. Ce type
de simulation requiert des algorithmes numériques de haute précision afin de résoudre la
turbulence fine échelle et le rayonnement acoustique associé de faible amplitude. Afin de gérer
la géométrie complexe, une technique de recouvrement de maillages a été développée. Le
point principal est le choix d'une interpolation compatible avec ces schémas de haute précision
pour la communication entre les différentes grilles. Un travail spécifique est réalisé sur les
méthodes de génération d'une condition d'entrée turbulente afin de reproduire de facon réaliste
les conditions de la soufflerie. Deux Simulations des Grandes Echelles sont réalisées pour une
cavité de diamétre et profondeur de 100 mm et une vitesse amont de 70 m/s, l'un avec la
nouvelle condition d'entrée turbulente et I'autre sans. lls permettent de reproduire les principales
caractéristiques de I'écoulement et du champ acoustique mesurées durant la campagne
expérimentale du projet AEROCAV.

Mots clés : aéroacoustique, recouvrement de maillages, cavité cylindrique, calcul direct du
bruit, Simulation des Grandes Echelles.

DIRECT COMPUTATION OF THE NOISE GENERATED BY THE FLOW OVER A
CYLINDRICAL CAVITY OVER A WING

ABSTRACT : Aerodynamically generated noise sources are multiple for an airplane. During the
landing phase, airframe noise is the main source. At the instigation of Airbus, the project
AEROCAYV (Aeroacoustics of cavities) deals with the noise produced by cylindrical burst-disk
cavities located under the wings. An intense tonal noise is emitted. Numerical simulations of the
noise generated by these cylindrical cavities are performed to investigate the noise source
mechanisms by using Direct Noise Computation. Such simulations require high-accuracy
numerical algorithms in order to compute the fine-scale turbulence together with the very weak
associated noise radiation. An overset grid method is developed to tackle the complex geometry
of interest. The main point is to choose an interpolation method preserving the high-accuracy of
the numerical schemes in order to ensure the communication between the different grids.
Turbulent inflow methods based on synthetic turbulence, recycling techniques, or bypass
transition are investigated to reproduce the flow conditions of the wind tunnel. Two Large Eddy
Simulations are conducted for a cavity with a diameter and a height of 100 mm, and a
freestream velocity of 70 m/s, with the turbulent inflow method for one of these computations.
The characteristics of the flow and noise, as measured in the AEROCAV experimental
campaign, are satisfactorily reproduced by the direct noise computations.

Keywords : aeroacoustics, overset grids, cylindrical cavity, direct computation of noise, Large
Eddy Simulation.
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