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Introduction

Contexte et motivation

En aéronautique, en automobile ou encore en ferroviaire, la minimisation du bruit
ressenti à l’intérieur de l’habitacle d’un véhicule devient un critère de concurrence impor-
tant entre les principaux industriels qui cherchent à optimiser le confort des voyageurs.
De plus, le bruit interne dans le cockpit d’un avion contribue de façon significative à la
fatigue de l’équipage. L’intensité du bruit d’origine aérodynamique augmentant avec la
vitesse, l’inconfort pour l’équipage et les passagers durant un vol long-courrier est donc
plus important pendant la phase de croisière, qui est en principe la partie la plus longue
du vol.
Ces dix dernières années, des efforts considérables ont ainsi été réalisés par les motoristes
afin d’identifier et de réduire les sources de bruit liées à la propulsion des véhicules. Aujour-
d’hui, les nuisances sonores dans un véhicule ne sont plus considérées comme uniquement
dû au moteur et le bruit d’origine aérodynamique causé par l’écoulement d’air autour du
véhicule ne peut plus être négligé. Ainsi, un fort développement de la recherche sur le
bruit d’origine aérodynamique encore appelé aéroacoustique est donc réalisé ces dernières
années.
Une partie importante des nuisances sonores d’origine aérodynamique sont générées lorsque
l’écoulement passe sur des objets proéminents tels que les rétroviseurs en automobile et
les trains d’atterrissages et les dispositifs hypersustentateurs en aéronautique. Lorsque
l’écoulement affleure une cavité ou un creux qui peut être présents sur la surface extérieure
du véhicule, il peut également provoquer des phénomènes de résonance.
De plus, lorsque le véhicule n’est pas parfaitement étanche, les fuites engendrées vers
l’intérieur du véhicule créent un bruit d’aspiration.
Toutes ces sources de bruit décrites précédemment sont uniquement dues à la géométrie
et à l’étanchéité du véhicule et peuvent donc être minimisées.
Parmi ces sources de bruit aérodynamique, il en existe une qui est toujours présente même
lorsque la surface extérieure du véhicule est parfaitement étanche et ne présente pas d’objet
proéminent. Cette source provient de la pression fluctuante produite par la couche limite
turbulente se développant à la surface de la paroi extérieure du véhicule.

Deux contributions au bruit de couche limite turbulente à l’intérieur de l’habitacle d’un
véhicule dues à des mécanismes différents peuvent être observées. La première contribu-
tion, qui est une contribution de type aéroacoustique, est appelée contribution directe.
Elle est directement due à la génération d’ondes acoustiques par les fluctuations de pres-
sions générées par la couche limite turbulente. Autrement dit, la contribution directe est le
rayonnement de la couche limite turbulente vers l’intérieur de l’habitacle du véhicule. Cette
contribution est de très faible amplitude pour des écoulements subsoniques, l’intensité des
ondes de pression rayonnées étant d’ordre de grandeur inférieur à celle du champ total de
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pression. Elle est donc extrêmement délicate à évaluer que ce soit de façon numérique ou
expérimentale.
La deuxième contribution due à des mécanismes de vibroacoustique est appelée contribu-
tion indirecte. Elle a pour origine l’excitation structurale engendrée par les fluctuations
de pression sur la paroi du véhicule. Ce sont les vibrations produites qui rayonnent ensuite
dans l’habitacle.

Les fluctuations de pression d’une couche limite turbulente sont de plus responsables de la
génération d’un rayonnement acoustique dirigé vers l’extérieur du véhicule. Ce rayonne-
ment acoustique est également de très faible amplitude et donc très difficile à mesurer. En
aéronautique, il contribue tout de même à la dégradation de la qualité de l’environnement
sonore en particulier pour les populations habitant au voisinage des aéroports.
Sur la figure 1, où les différentes sources de bruit du cockpit de l’A380 d’Airbus sont
tracées, on peut observer que la contribution la plus élevée et même prépondérante sur
une large plage de fréquences est due à l’écoulement d’air sur le fuselage et donc aux deux
contributions (directe et indirecte) du bruit de couche limite turbulente. On peut de plus
remarquer que l’ensemble des autres sources a une contribution notable seulement pour
les basses fréquences.

Figure 1 – Niveaux de pression acoustique et sources de bruit à l’intérieur du cockpit de l’A380
d’Airbus.

Si le bruit de couche limite turbulente a été bien documenté [69, 71, 72] dans le cas
d’une plaque plane, très peu de données sont aujourd’hui accessibles pour des cas moins
académiques, notamment dans des configurations avec gradients de pression.
En effet, dans la plupart des problèmes posés aux différents industriels que ce soit en
aéronautique, en automobile ou encore en ferroviaire, les géométries étudiées sont sou-
vent déformées ou simplement orientées dans une direction adjacente à l’écoulement. Ces
déformations et orientations des différentes pièces d’un véhicule par rapport à l’écoulement
extérieur entrainent des gradients de pression qui peuvent avoir des effets importants voire
fondamentaux sur les différentes variables de l’écoulement.
Si dans l’ensemble, on peut dire que les effets majeurs d’un gradient de pression sur la
partie aérodynamique d’un écoulement sont connus (cf partie 1.4), beaucoup reste à faire
au niveau des effets sur la partie aéroacoustique. Une caractérisation plus complète des
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différentes contributions au bruit d’origine aérodynamique dans des configurations indus-
trielles nécessite donc la prise en compte des effets d’un gradient de pression.

Afin de pouvoir étudier les différents phénomènes physiques pour des problèmes en aéro-
acoustique, les approches expérimentale et numérique sont possibles.
Néanmoins, les campagnes expérimentales en particulier en aéronautique peuvent s’avérer
très onéreuses et les difficultés de mesure très courantes et importantes. La simulation
numérique est de ce fait une alternative souvent employée.
Pour l’aéroacoustique, deux approches numériques peuvent être employées. La première
est basée sur l’utilisation d’une analogie. Elle consiste à simuler les équations de Navier-
Stokes dans la zone responsable du bruit aérodynamique à l’aide d’un code de simulation
numérique. Cette zone peut être restreinte et les ondes acoustiques ne sont pas forcement
prises en compte. Le résultat de cette simulation est ensuite utilisé pour construire des
termes sources. On applique ensuite l’analogie de Lighthill [122, 123] pour en déduire le
rayonnement. L’analogie de Lighthill étant une reformulation des équations de Navier-
Stokes, elle permet l’obtention d’un rayonnement lorsque les sources sont connues.
La deuxième approche est le calcul direct du bruit ou Direct Noise Computation (DNC)
en anglais. L’avantage avec cette méthode est que les champs aérodynamique et acous-
tique sont calculés simultanément par la résolution des équations de Navier-Stokes com-
pressibles. Aucune simplification n’est donc faite dans les équations résolues afin que la
modélisation du problème physique soit complète. Généralement avec cette approche, des
schémas de haute précision optimisés capables de propager les ondes acoustiques sur de
longues distances sans les dissiper sont utilisés. Ces schémas doivent de plus être capables
de résoudre les grandes ainsi que les plus petites longueurs d’ondes qui peuvent être liées
aux fines échelles de la turbulence qui sont résolues ou encore à un rayonnement acoustique
de haute fréquence. On choisit souvent des schémas optimisés dans l’espace spectral pour
minimiser les erreurs de dispersion et de dissipation.

Objectif de cette étude

Cette thèse est reliée au projet SONOBL (SOurces of NOise from Boundary Layers
over vehicles) financée par l’ANR (Agence Nationale de Recherche) et la FNRAE (Fonda-
tion de Recherche pour l’Aéronautique et l’Espace). Elle est coordonnée par le laboratoire
DynFluid de l’École Nationale Supérieure des Arts et Métiers ParisTech, en association
avec le Laboratoire de Mécanique des Fluides et d’Acoustique (LMFA) de l’École Cen-
trale de Lyon et ses partenaires industriels sont Airbus, Dassault et Renault. Les objec-
tifs principaux du projet sont l’investigation de la contribution de la partie acoustique
due à la pression pariétale dans le bruit de cabine ainsi que l’amélioration de modèles
semi-empiriques existants en particulier pour une couche limite turbulente soumise à des
gradients de pression. Ainsi, des travaux expérimentaux de couches limites avec et sans gra-
dient de pression sont menés au LMFA de l’École Centrale de Lyon dans le cadre du projet.

La contribution de ce travail de thèse au projet concerne la modélisation numérique de
la pression pariétale sous une couche limite turbulente en présence de gradients de pres-
sion adverses et favorables ainsi que la création de bases de données dans différentes
configurations de gradients de pression. Les simulations effectuées permettront l’accès aux
inter-corrélations de vitesse sur un volume. Ces inter-corrélations devront permettre de va-
lider et d’améliorer des modèles semi-empiriques existants qui sont actuellement utilisés et
développés par les industriels. On cherche donc dans le cadre de cette thèse à évaluer l’in-
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fluence d’un gradient de pression sur une couche limite turbulente à l’équilibre. Différents
cas de couches limites turbulentes avec gradients de pression constants sont simulés afin
de pouvoir observer l’influence d’un gradient adverse ou favorable sur les deux contribu-
tions décrites plus haut au bruit de couche limite. On s’intéressera de plus aux effets d’un
gradient de pression sur le bruit rayonné vers l’extérieur de la paroi.

Les simulations numériques sont effectuées par calculs directs à l’aide d’un solveur per-
mettant la résolution des équations de Navier-Stokes compressibles. Cette méthode de
calcul représente l’unique moyen numérique permettant l’accès à la description complète
de l’écoulement turbulent et du champ acoustique. Ces simulations permettent ainsi d’ob-
tenir des informations sur les trois aspects de bruit de couche limite turbulente présentés
plus haut. En particulier, on s’intéresse à des configurations en présence de gradients de
pression adverse et favorable modérés et forts.

Organisation du mémoire

Ce mémoire de thèse est organisé de la façon suivante. Dans le premier chapitre, une
étude bibliographique sur la couche limite turbulente et la pression pariétale est réalisée.
Des rappels y seront d’abord faits concernant les notions de base d’écoulements de couche
limite. L’étude bibliographique se portera ensuite sur les connaissances actuelles sur la
pression pariétale et le rayonnement acoustique. On décrira ensuite ce qu’est un gradient de
pression, ses effets connus et la façon de l’appliquer numériquement et expérimentalement
sur une couche limite turbulente. On y décrit ensuite le montage expérimental réalisé au
LMFA de l’École Centrale de Lyon.
Le deuxième chapitre est consacré à la description du code de calcul et des méthodes
utilisées pour la réalisation des différentes simulations numériques. Les schémas de haute
précision utilisés y sont notamment explicités ainsi que les conditions aux limites utilisées
et le passage du code de calcul initialement cartésien en curviligne réalisé dans le cadre de
cette thèse. La modélisation utilisée pour la Simulation des Grandes Échelles (ou LES en
anglais pour Large Eddy Simulation) y est de plus abordée.
Dans le troisième chapitre, on décrit différents essais 2-D sur la mise en place numérique
d’un gradient de pression pour des couches limites. Le quatrième chapitre est consacré à
la mise en place des calculs LES réalisés dans le cadre de cette thèse. La mise en place des
différents cas de gradients de pression ainsi que les détails concernant la condition d’entrée
turbulente utilisée y sont explicités.
Enfin, dans le dernier chapitre, l’ensemble des résultats obtenus pour les différents cas sont
présentés et commentés. Des comparaisons avec la littérature et avec les résultats issus de la
campagne expérimentale du LMFA sont effectuées. Une conclusion sur les travaux réalisés
dans le cadre de cette thèse sera ensuite donnée ainsi que les perspectives envisageables.
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Chapitre 1

État de l’art sur la couche limite

turbulente

1.1 Description d’une couche limite turbulente

La couche limite est une région de l’écoulement d’un fluide qui est directement per-
turbée par un corps qui peut être solide (ou bien un autre fluide) en déplacement par
rapport au fluide. La couche limite qui est située à l’interface entre le fluide et le corps
est induite par le caractère visqueux du fluide qui adhère localement à ce corps. Le fluide
adopte localement la vitesse du corps rencontré et une zone d’adaptation est donc créée
entre ce corps et une zone où la vitesse redevient celle de l’écoulement. Cette zone d’adap-
tation est appelé couche limite. Le concept de couche limite a été décrit pour la première
fois par Ludwig Prandtl (1904).
Le terme turbulent est relatif au régime de l’écoulement dans lequel la couche limite
est observée. Le régime d’un écoulement peut en effet être laminaire ou bien turbulent.
L’écoulement est laminaire lorsqu’il s’effectue de manière ordonnée parallèlement à un
écoulement moyen et ne subit pas de perturbation sur des échelles temporelles relati-
vement faibles (figure 1.1 a). Dans cet état, si deux particules sont voisines au sein de
l’écoulement à un instant donné, elles le seront également à l’instant suivant. Ainsi, aucun
mélange entre les différentes couches de l’écoulement n’est observé.

Figure 1.1 – Différence entre l’évolution des lignes de courants pour un écoulement laminaire
(a) et turbulent (b) dans le cas d’un canal plan de diamètre d.

L’écoulement est au contraire dit turbulent s’il est sans organisation apparente. Le
comportement temporel des particules de fluide sur une échelle temporelle très petite est
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chaotique. Un Mélange important est alors observé entre les différentes couches du fluide
(figure 1.1 b). Tout écoulement visqueux peut être caractérisé par un nombre sans dimen-
sion appelé nombre de Reynolds, qui mesure l’importance relative des forces inertielles
liées à la vitesse et des forces de frottement liées à la viscosité. Ce nombre est défini de la
façon suivante :

Re “ U8Y

ν

avec U8 la vitesse extérieure de l’écoulement ou la vitesse de l’écoulement non perturbée
par le corps sur lequel la couche limite se développe, ν la viscosité cinématique qui peut
être définie comme le rapport de la viscosité dynamique µ et de la masse volumique du
fluide ρ et Y est une échelle de longueur caractéristique de l’écoulement. La viscosité
dynamique représente le rapport entre la contrainte de cisaillement τ et le gradient de
vitesse perpendiculaire au plan de cisaillement.
Lorsque le nombre de Reynolds est faible, l’écoulement est laminaire. Lorsqu’il augmente,
au fur et à mesure que la couche limite s’épaissit, l’écoulement devient transitionnel puis
turbulent. La figure 1.2 illustre le développement de la couche limite initialement laminaire
au point d’arrêt A. Elle devient ensuite turbulente après s’être développée le long de
l’obstacle.
Différentes échelles de longueurs et de vitesse peuvent être utilisées afin de calculer le
nombre de Reynolds. Ces échelles sont dites externes lorsqu’elles sont reliées à la zone
externe de la couche limite, comme l’épaisseur de couche limite δ et la vitesse extérieure
U8. Elles sont dites internes lorsqu’elles sont liées à la physique près de la paroi et peuvent
être obtenues à partir de la vitesse de frottement uτ et de la viscosité cinématique ν.
Ainsi, l’échelle de longueur interne est ν{uτ . Les grandeurs adimensionnées par les échelles
internes sont appelées variables de paroi.

Figure 1.2 – Transition d’une couche limite sur un profil d’aile tiré de [155].

La forme typique d’un profil moyen de vitesse dans la direction de l’écoulement adi-
mensionné en échelles de paroi pour une couche limite turbulente est représenté sur la
figure 1.3.

On distingue plusieurs régions en fonction de la distance à la paroi. La zone interne qui
est composée de la sous-couche laminaire, de la région logarithmique et d’une région de
raccord entre les deux. L’ensemble de cette zone peut être modélisée à l’aide d’une loi ana-
lytique comme celle de Musker [139] par exemple, pour une couche limite sur une plaque
plane. On peut préciser que la région logarithmique du profil s’etand sur une plus grande
distance lorsque le nombre de Reynolds augmente. La zone externe correspond à une zone
de sillage qui peut être modélisée de façon analytique à l’aide de la loi de Coles [43] par
exemple.

Dans une couche limite turbulente, l’énergie cinétique fournie par l’écoulement externe
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Figure 1.3 – Profil moyen de la vitesse longitudinale pour une couche limite turbulente, tiré de
[51].

est partiellement convertie en fluctuations turbulentes qui sont ensuite dissipées par les
effets visqueux. Il s’agit d’un processus continu et auto-entretenu. Afin de comprendre
ces transferts d’énergie et cet auto-entretien, beaucoup d’études se sont intéressées aux
différentes structures tourbillonnaires présentes dans les différentes zones de la couche
limite turbulente et leurs interactions. La cohérence de ces structures tourbillonnaires
montre l’existence de corrélations privilégiées entre les différentes composantes des fluc-
tuations de vitesse. En effet, lorsqu’on observe les structures présentes dans la couche limite
pendant un temps d’intégration relativement long, on peut noter des schémas répétitifs
quasi-périodiques de mouvements cohérents à l’intérieur de la couche limite qui contribuent
de plus à l’épaississement de celle-ci. En appliquant une moyenne de Reynolds définit par :

v “ v ` v1 (1.1.1)

s “ S ` s1 (1.1.2)

pour une grandeur vectorielle v1 ou scalaire s aux équation de Navier-Stokes incompres-
sible, un terme de corrélation ρv1

iv
1
j appelée tenseur de Reynolds (les indices i et j dénotent

ici le passage en formulation indicielle) apparait. Robinson [156] note que pour que ce
terme soit non nul, les fluctuations de vitesse ne peuvent pas être purement aléatoires,
mais doivent contenir des inter-corrélations privilégiées entre les différentes composantes,
suggérant en effet la présence de structures cohérentes dans la couche limite. La majeure
partie de la production de turbulence est réalisée dans la région tampon. On peut y obser-
ver des éjections intermittentes de fluide basse vitesse (bursting en anglais) ainsi que des
injections de fluide à haute vitesse vers la paroi [107].

Une littérature abondante s’est intéressée à la caractérisation des structures tour-
billonnaires présentes dans la couche limite turbulente [3, 84, 105, 156, 201]. En effet,
un tourbillon qui a une orientation autre que normale à la paroi est potentiellement sus-
ceptible de transporter de la masse et de la quantité de mouvement du fluide à l’aide des
gradients de vitesses. Un tourbillon correspond aux mouvements les plus cohérents que l’on
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1.1 Description d’une couche limite turbulente

peut trouver dans une couche limite qui ont tendance à être persistants en l’absence d’in-
stabilités destructrices. Aujourd’hui, l’ensemble des observations faites dans la littérature
a entrainé l’acceptation par une grande partie de la communauté scientifique de l’existence
de structures qui peuvent être schématisées sur la figure 1.4 ci-dessous.

a) b)

Figure 1.4 – Vue schématique des tourbillons de couche limite (tirée du travail de thèse de
Laurent [115]). À gauche des structures longitudinales de proche paroi et à droite des structures
en forme d’épingle à cheveux.

Ces deux familles de structures sont réparties différemment dans la couche limite en
fonction de la hauteur (figure 1.5). Très proche de la paroi, dans la sous-couche visqueuse,
des zones alternées haute (peaks) et basse vitesse (valleys) aussi appelées streaks sont ob-
servables. Ces zones de hautes et basses vitesses révèlent la présence de petits tourbillons
longitudinaux qui sont légèrement inclinés par rapport à la paroi (figure 1.4a) et appa-
raissent par paire de tourbillons contrarotatifs. Les structures en forme d’épingle à cheveux
(ou hairpin en anglais) schématisées sur la figure 1.4b), sont repérables par leurs bosses
(bulges) localisées à la surface extérieure de la couche limite. Ces structures sont de tailles
beaucoup plus grandes que les précédentes et sont de l’ordre de grandeur de l’épaisseur la
couche limite δ. Ces structures sont nombreuses dans la zone logarithmique de la couche
limite et deviennent de moins en moins fréquente lorsque l’on s’éloigne de la paroi. On peu
néanmoins en trouver occasionnellement dans la zone externe de la couche limite. La taille
caractéristique de ces structures augmentent avec leurs distances à la paroi. La répartition
des différentes structures dans la couche limite a été schématisée par Robinson [156] et est
illustrée sur la figure 1.5.

Head et Bandyopadhyay [84] ont observé que ces structures sont inclinées d’un angle
de 45˝ dans le cas d’une plaque plane. Ils ont de plus différencié deux types de structures
dans la partie extérieure de la couche limite. Selon eux, ces structures prennent la forme de
fers à cheval plus arrondi(horse-shoes en anglais), à bas nombre de Reynolds et s’étirent
en forme d’épingle à cheveux à plus haut nombre de Reynolds lorsque la couche limite
continue de s’épaissir.
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1.1 Description d’une couche limite turbulente

Figure 1.5 – Vue schématique des structures dans une couche limite en fonction de la hauteur
par Robinson [156].

Si on sait qu’une interaction existe entre les petites structures proches de la paroi et
les grosses structures en forme d’épingle à cheveux de la zone externe, il est encore difficile
de quantifier l’influence qu’elles ont les unes sur les autres.
Des travaux récents comme ceux d’Adrian [3] montrent que les tourbillons en tête d’épingle
peuvent s’organiser en paquets qui peuplent une région importante de la couche limite
dont la croissance entraine des mécanismes de transport de vorticité et d’énergie cinétique
à partir de la paroi. Le formation de ces paquets dans la direction longitudinale induit un
mouvement rétrograde qui entraine la formation de structures de grande échelle. La forme
et l’organisation de paquets de tourbillons en fer à cheveux est illustrée sur la figure 1.6.

Figure 1.6 – Forme et organisation de paquets de tourbillons en fer à cheveux (d’après Adrian [3]).
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1.2 Pression pariétale sous une couche limite turbulente

1.2 Pression pariétale sous une couche limite turbulente

La pression pariétale sous une couche limite turbulente a fait l’objet de nombreux
articles. Cette problématique intéresse en effet les industriels dans les domaines aéronau-
tique, naval, ferroviaire ou encore automobile, pour lesquels la pression pariétale sous la
couche limite turbulente est à l’origine de vibrations des parois solides qui génèrent ensuite
des nuisances sonores à l’intérieure du véhicule.
La pression pariétale sous une couche limite turbulente est en relation étroite avec le ca-
ractère instationnaire de l’écoulement, le bruit généré à proximité de la paroi ainsi que
les vibrations de cette dernière. Elle constitue de plus une empreinte des structures tour-
billonnaires qui évoluent dans la couche limite, la pression étant une variable non locale.
Elle est également la principale entrée pour prédire l’excitation de la qu’elle peut induire.
Les vibrations engendrées sont en effet une source de bruit aérodynamique indirecte de
plus en plus gênante en raison des progrès réalisés pour réduire les autres types nuisances
sonores.
Une des premières mesures de la pression pariétale sous une couche limite turbulente a
été réalisée par Willmarth [199]. Il estime que le rapport entre la moyenne quadratique de
la pression pariétale et la pression dynamique est approximativement égal à 0.0035. Plus
tard [200], il propose une revue des connaissances sur la pression pariétale avant 1975. Une
revue est également proposé par Bull [29] en 1996 sur quarante années de recherche sur la
pression pariétale. Harrison [82] ou Willmarth [199] ont montré expérimentalement que les
perturbations de pression sous une couche limite turbulente sont convectées à une vitesse
de convection Uc de l’ordre de 8{10 de la vitesse moyenne de l’écoulement.

Quand la surface sur laquelle se développe la couche limite turbulente est localement
plane, la pression pariétale peut être exprimée en terme de spectre fréquence-nombre
d’onde Φpppk, ωq avec k “ pkx, kzq le vecteur nombre d’onde dans le plan de la paroi.
La forme générale de ce spectre pour une couche limite turbulente est représentée sur la
figure 1.7 pour une valeur fixée de la pulsation ω telle que ωδ " U8. Sur cette figure, deux
régions distinctes peuvent être observées. La première, pour |k| ă κ0, avec κ0 “ ω{c0 est
la région des nombres d’onde supersoniques. La deuxième est centrée en pkx “ ω{Uc, kz “
0q et correspond au pic convectif. La première région du spectre est responsable de la
contribution directe de la pression pariétale au bruit de couche limite. La contribution
indirect est-elle liée à l’ensemble du spectre. En effet, si la source majeure de la contribution
indirecte provient de la gamme des nombres d’ondes du pic convectif, les nombres d’ondes
acoustiques sont également susceptible de participer à celle-ci.
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Figure 1.7 – Spectre fréquence nombre d’onde Φpppk, ωq pour une fréquence ωδ˚{U8=500, où
M8 “ 0.1 et δ “ 2 cm (tiré de [69]). Le modèle de Chase [38] est utilisé pour cette illustration avec
les coefficients suivants CM “ 0.1553, CT “ 0.0047, b “ 0.75, h “ 3, c1 “ 2{3, c2=0.005, c3 “ 1{6
et ǫ “ 0.2.

Ces dernières années, de nombreuses études sur les auto-spectres de pression pariéta-
le sous une couche limite ont été effectuées. Un auto-spectre de pression pariétale peu
être obtenu en intégrant le spectre de pression pariétales sur les nombre d’ondes et est
noté φpωq. Un bon nombre d’auteurs (Blake [19], Farabee et Casarella [59], Goody [73]
ou encore Hu et al. [96]) ont tenté de trouver des echelles caractéristiques permettant
d’adimensionner les spectres fréquentiels afin d’en déduire une courbe universelle. Mais
aucun choix d’échelle unique pour la partie externe et interne n’a pu être trouvé. Ils ont
néanmoins pu montrer que la région interne de la couche limite produit des composantes
hautes fréquences et que la région externe produit des composantes moyennes et basses
fréquences. Une attention particulière est portée aux basses fréquences, associées à une
plage de nombres d’onde dite subconvectives, car elles induisent potentiellement un cou-
plage important avec les vibration de la structure.

Les mesures de Farabee et Casarella [59] sont parmi les mieux résolues en basses
fréquences. Après nettoyage de ces dernières, une croissance en ω2 est estimée. Ils ont
de plus observé l’existence d’une fréquence de coupure correspondant au maximum de la
vitesse de convection et des autospectres de pression pariétale. Les sources basse fréquence
(c’est à dire en dessous de cette fréquence de coupure) sont associées aux structures de
grande taille de la couche limite. Les sources de moyenne et haute fréquences sont loca-

15



1.2 Pression pariétale sous une couche limite turbulente

lisées dans la région de transition.
Goody [73] a rassemblé un grand nombre de données expérimentales de la littérature qu’il
a utilisé pour construire un modèle de densité spectrale de puissance. Il s’agit d’une ex-
tension du modèle de Chase-Howe [38, 91] qui prend en compte la dépendance du spectre
avec le nombre de Reynolds. Goody propose la formule semi-empirique suivante :

φpωqU8

τ2wδ
“ C2pωδ{U8q2

rpωδ{U8q0.75 ` C1s3.7`
“
C3R

´0.57
T pωδ{U8q

‰7

où C1 “ 0.5, C2 “ 3 et C3 “ 1.1 sont des constantes empiriques, RT “ pδ{U8{pν{u2τ qq est
le rapport entre les échelles de temps interne et externe de la couche limite et représente
l’influence du nombre de Reynolds car RT ∝ uτδ{ν. Ce modèle est conçu pour avoir une
croissance en ω2 pour les basses fréquences et des décroissances en ω´0.7 et ω´5 pour les
moyennes et hautes fréquences respectivement. Théoriquement, dans la gamme moyenne
de fréquences (ou overlap range), certains auteurs (Blake [18], Bradshaw [27] ou encore
Panton et Linebarger [145]) ont montré théoriquement que la décroissance devrait suivre
une loi en ω´1 en raison du caractère autosimilaire dans la zone logarithmique où la vi-
tesse de convection des structures turbulentes est proche de la vitesse moyenne locale.
Néanmoins, certains auteurs ont estimé des décroissances avec un exposant plus petit. Par
exemple, McGrath et Simpson [133] ont mesuré une décroissance en ω´0.7, Blake [17] une
décroissance en ω´0.75 et Goody et Simpson [74] une décroissance en ω´0.8. Cependant,
tous s’accordent pour dire que la taille de cette gamme de fréquences augmente avec le
nombre de Reynolds et ne serait visible que pour des nombres de Reynolds élevés. Elle
serait en effet liée à la zone logarithmique de la couche limite dont l’extension verticale
augmente également avec le nombre de Reynolds.

Afin de modéliser le spectre en nombre d’ondes, beaucoup de modèles empiriques et
semi-empiriques ont été proposés. Parmi les principaux modèles, on peut citer le modèle
d’interspectres de Corcos [44] qui est basé sur une hypothèse de séparation des variables
en supposant une décorrélation entre les directions longitudinale et transversale. L’inter-
spectre est approximé par une fonction exponentielle dans chaque direction (longitudinale
et transversale). Une transformée de Fourier spatiale permet l’obtention du spectre :

Φpppkx, kz , ωq “ φpωq
π2

α1k
2
c

kc ` α2
1pkx ´ kcq2

α3kc

k2c ` α2
3k

2
z

où α1 et α3 sont les coefficients caractérisant la décroissance exponentielle des cohérences
dans les directions longitudinale et transversale (voir paragraphe partie 5.3.6) et kc “ ω{Uc

est le nombre d’onde convectif.
Ce modèle est très simple et une approximation raisonnable du pic convectif du spectre en
nombre d’onde, mais il surestime les niveaux dans les régions subconvective et acoustique.

Comme la région des petits nombres d’onde est d’un intérêt important pour sa cöınci-
dence avec les modes structurels de la paroi sous la couche limite, un nombre important
d’auteurs [19, 56] ont travaillé sur la forme du spectre dans la région des petits nombres
d’onde qui est inaccessible de façon précise avec le modèle de Corcos. Ils ont notamment
travaillé sur la partie du spectre correspondant aux nombres d’onde supersoniques tels que
|k| ă κ0. Une bonne argumentation sur ce problème a été réalisée par Ffowcs Williams
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1.2 Pression pariétale sous une couche limite turbulente

[61, 62]. Le théorème de Kraichnan-Phillips [90], nommé ainsi par rapport aux travaux de
Kraichnan [111] et Phillips [149] qui sont basés sur une analyse des équations de Navier-
Stokes, établit que pour un écoulement incompressible, le spectre fréquence-nombre d’onde
Φpppk, ωq doit tendre vers 0 avec une dépendance en k2. La vérification expérimentale s’est
avérée difficile et la majorité des mesures expérimentales tendent à montrer qu’au contraire,
aucune dépendance en k n’existe dans la zone des petits nombres d’onde. De plus, une
évaluation théorique de l’amplitude acoustique par la prise en compte des effets compres-
sibles est également très ardue en raison de la difficulté des équations théoriques et de la
singularité au nombre d’onde acoustique κ0 (figure 1.7).
Chase [38], qui s’est intéressé au domaine subconvectif, propose un modèle basé sur des
développements analytiques à partir de l’équation de Poisson. Ce modèle contient un cer-
tain nombre de paramètres empiriques et tient compte de l’effet de cisaillement moyen et
de turbulence dans la couche limite. Ce modèle prend de plus en compte l’aspect acous-
tique dans le domaine des petits nombre d’onde. Le modèle de spectre fréquences nombres
d’onde de Chase proposé en 1987 s’écrit :

Φpppk, ωq “ ρ20u
3
τδ

3

rpk`δq2 ` 1{b2s 5

2

„
CM pk1δq2k2

|k2 ´ κ20| ` ǫ2κ20
` CT pkδq2 ˆ F



avec k2` “ pω ´ Uck1q2{phuτ q2 ` k2, et F “ pk`δq2`1{b2

pkδq2`1{b2

´
c1 ` c2|k2´κ2

0
|

k2
` c3k

2

|k2´κ2

0
|`ǫ2κ2

0

¯
.

où CM , CT , b, h, c1, c2, c3 et ǫ sont des nombres sans dimension à déterminer expérimenta-
lement qui caractérisent l’importance relative de chacun des termes et des grandeurs de
l’écoulement.

Il existe plusieurs autres modèles de spectres de pression pariétale et un grand nombre
de ceux proposés avant 1986 sont résumés par Blake [19] dans son livre. Graham [75],
Miller [137] ou plus récemment Aucejo [11] ont effectué une comparaison des principaux
modèles disponibles.

Dowling [56] donne deux expressions empiriques pour la partie acoustique uniquement
du spectre de pression pariétale. La première qui est déduite du modèle de Chase modifié
[38] est :

φpωq » 9.1 ˆ 10´4 ρ
2
8u

4
τM

2δ˚3

U8

ˆ
ωδ˚

U8

˙´1

(1.2.1)

La deuxième provient de Sevik [171] qui a créé un modèle en superposant à des points
de mesures expérimentaux pour un corps pesant immergé dans une gamme de fréquences
comprises entre 3 ă ωδ˚{U8 ă 30 :

φpωq “ 5.6
ρ28u

4
τM

2δ˚3

U8

ˆ
ωδ˚

U8

˙´4.5

(1.2.2)

Peu de modèles permettent la pris en compte d’un gradient de pression adverse ou
favorable. On peut citer les modèles de Rozenberg et al.[157] et de Catlett et al.[36] ou
encore de Peltier et Hambric [147]. Les deux premiers sont des modifications du modèle
de Goody qui peuvent prendre en compte les effets d’un gradient de pression adverse
uniquement. Le modèle de Rozenberg et al.[157] exige la connaissance du champ moyen
de l’écoulement et plus précisément de la distribution de pression et du profil de vitesse
normale à la paroi qui peuvent être obtenus à l’aide d’un calcul RANS (Reynolds-Averaged
Navier–Stokes) par exemple. Celui de Catlett est empirique et permet de prédire la densité
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spectrale de surface de la pression fluctuante pour des écoulements de couches limites 2-D
en présence d’un gradient de pression adverse dont l’intensité peut être variable. Le modèle
proposé par Peltier et Hambric est un modèle statistique qui utilise des données issues d’un
calcul RANS comme entrée. L’intégration des données RANS dans le modèle permet de
tenir compte de la géométrie et des conditions locales de l’écoulement.

Dans un autre registre, il existe des modèles basés sur l’étude des structures présentes
dans la couche limite turbulente dont le premier a été proposé par Theodorsen [189]. Ahn
et al. [4] par exemple ont récemment proposé un modèle de pression pariétale pour une
plaque plane qui est basé sur l’étude des structures de type épingle à cheveux (hairpins).
Dans ce modèle, les tourbillons en épingles à cheveux sont représentés par des tourbillons
de formes rectangulaires inclinés d’un angle de 45˝ par rapport à la paroi. Les ! jambes " et
la ! tête " des tourbillons sont modélisées par un cylindre avec une distribution de vorticité
uniforme. Les tourbillons respectent de plus l’hypothèse de Townsend [191] (attached-eddy
hypothesis) qui propose que les tourbillons sont de tailles proportionnelles à leur distance
à la paroi. Une fois la distribution de tourbillons imposée, la distribution de pression
pariétale induite par ces tourbillons peut être obtenue à l’aide de l’équation de Poisson.
Néanmoins ce modèle est pour l’instant incomplet car il néglige les plus petites structures
existantes proches de la parois notamment et les tourbillons sont de plus supposés être
figés dans la direction de l’écoulement.

1.3 Rayonnement acoustique d’une couche limite turbulente

Les connaissances sur le bruit de couche limite turbulente ont longtemps reposé sur
l’analogie de Lighthill [122]. Une contribution majeure a été donnée par Powell [152]
qui montre que l’intégrale de surface dans la formulation de Curle [48] mène essentiel-
lement à des sources de type quadripolaire lorsque l’on est en présence d’un plan infini.
La conséquence principale de ce ! théorème de réflexion " est que les sources de bruit
de la couche limite turbulente sont inefficaces. L’intensité acoustique suit une loi en U8

comme pour la turbulence libre (sur un plan infini), alors qu’elle suit une loi en U6 pour
une surface compacte rigide. Cette inefficacité est ainsi particulièrement importante pour
les écoulements à basse vitesse. Les contraintes de cisaillement tangentiel au niveau de la
paroi sont renforcées par les réflexions et peuvent alors constituer les principales sources
car ils ont une nature dipolaire même si les sources visqueuses sont des sources acous-
tiques très peu efficaces, en particulier pour des nombres de Reynolds élevés (Haj-Hariri
et Akylas [80]). Le faible niveau du rayonnement acoustique est responsable du fait que
très peu de données expérimentales sont actuellement disponibles et ne peuvent permettre
une compréhension plus complète des sources de bruit de couche limite.
La première tentative de mesure a été réalisée dans un canal à eau [176]. Les mesures
étaient alors effectuées à l’aide d’hydrophones placés à l’intérieur des parois sur lesquelles
la couche limite turbulente se développe. L’interprétation des résultats expérimentaux est
cependant difficile car les transducteurs utilisés introduisent toujours des effets de moyenne
et ainsi une séparation claire entre le pseudo-son et le rayonnement est impossible sans
la connaissance a priori de la turbulence responsable de ce pseudo-son (c’est-à-dire la
pression due à la partie incompressible ou hydrodynamique). Même si certains auteurs
ont tendance à attribuer une augmentation du bruit lorsque la surface est rugueuse, des
mesures quantitatives sont délicates car souvent entachées par le bruit des différentes ma-
chines motorisées qui sont utilisées. Des corps flottants propulsés par poussée d’Archimède
ont alors été conçus Haddle et Skudrzyk [79] et Sevik [171] pour effectuer des mesures dans
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l’eau sans la présence de moteur. Néanmoins avec ceux-ci, l’évaluation du rayonnement de
la couche limite turbulente a été entravée par d’autres phénomènes physiques tels que la
transition vers la turbulence ou la séparation de la couche limite qui sont des sources de
bruit plus efficaces. Afin d’obtenir une séparation convaincante entre le bruit de couche
limite et le pseudo-bruit, Greshilov et Mironov [77] ont enlevé les capteurs dans la section
de travail du canal hydrodynamique et les ont placé dans un diffuseur élargi. L’idée est de
séparer ensuite le bruit de la turbulence de paroi des modes de résonance acoustique du
diffuseur. Néanmoins les résultats qu’il a obtenus lors de l’évaluation de l’intensité du bruit
rayonné ne peuvent être considérés comme fiables car une dispersion de plus de 40 dB a
été observée lors des différentes séries de mesures.
Plusieurs études théoriques ont été effectuées dans le but de prévoir certaines caractéristi-
ques du champ de pression rayonné par une couche limite de plaque plane. La théorie de
Lighthill et ses extensions [48, 122] ont largement été utilisées pour l’étude du bruit généré
par une couche limite turbulente. Landahl [113] par exemple, a développé un modèle à
deux échelles, une pour la vitesse et une pour la pression, afin d’estimer le bruit rayonné
par un flux sur une surface solide. Tam [184] a calculé l’intensité, la directivité et le spectre
du champ sonore produit par une couche limite turbulente à l’aide d’un modèle empirique
de la fonction des corrélations croisées de pression.
De manière similaire, le bruit généré par certaines caractéristiques de la couche limite
turbulente a été étudié. Par exemple, Lauchle [114] a considéré uniquement la production
d’ondes sonores pendant la transition vers la turbulence de la couche limite. Afin d’obtenir
de nouvelles informations sur le bruit de couche limite turbulente, Hardin [81] a analysé le
bruit généré par divers phénomènes tourbillonnaires tels que la formation de tourbillons
en fer à cheval.
Tous ces travaux décrits précédemment utilisent une expression empirique ou une ex-
pression approchée de la transformée de Fourier de la fonction des corrélations croisées
de pression. Pour faire face aux incertitudes associées à la sélection d’un modèle de
corrélation croisée, l’analogie de Lighthill [122] a également été appliquée à des données
aérodynamiques issues de simulations numériques. Hu, Morfey et Sandham [93–95] se sont
concentrés sur le bruit généré par un canal plan turbulent. Ils ont appliqué l’analogie
acoustique de Lighthill à des données issues d’une DNS (Direct Numerical Simulation)
incompressible afin d’obtenir une expression du spectre de puissance des fluctuations de
pression en champ lointain. Wang et al.[197] ont évalué le son en champ lointain d’un
paquet d’onde instable sur une surface solide, les caractéristiques de la transition étant
données par la résolution des équations de Navier-Stokes incompressibles. Yang et Wang
[204] ont récemment appliqué la même stratégie numérique, basée sur l’utilisation d’une
DNS incompressible suivie par une analogie acoustique, pour étudier la façon dont le bruit
aérodynamique est renforcé par une rugosité de surface [89].
Gloerfelt [67–69, 71, 72] a récemment réalisé une série de simulations numériques directes,
afin d’obtenir plus de détails sur le bruit de couche limite turbulente sur plaque plane. Il
a notamment réalisé des LES de couches limites turbulentes à différents nombres de Mach
(0.5, 0.7 et 0.9). Il a pu montrer que les ondes rayonnées vers l’extérieur par la couche
limite se propagent préférentiellement dans la direction opposée à celle de l’écoulement
et qu’elles ont des longueurs d’onde relativement grandes. Il a de plus évalué que l’am-
plitude des ondes rayonnées vers l’extérieur de la couche limite est de l’ordre de 0.7% de
la pression aérodynamique (ρU2

8) pour un écoulement sur plaque plane à Mach 0.5. Son
étude de l’influence du nombre Mach [71] sur le rayonnement de couche limite turbulente
a permis de mettre en évidence l’augmentation de l’intensité du rayonnement acoustique
avec l’augmentation du nombre de Mach et ainsi de confirmer la loi en U8 prédite par
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Powell pour l’intensité acoustique.

Pour des écoulements à faibles nombres de Mach, plusieurs auteurs (Blake [18], Dowling
[56] ou encore Howe [91]) ont donné une relation simple permettant de relier le domaine
acoustique du spectre fréquence-nombre d’onde de la pression pariétale Φpppkx, kz, ωq au
spectre fréquentiel du bruit rayonné. Par exemple, Howe [91] a relié le spectre de fréquence-
nombre d’onde de la pression rayonnée en champ lointain Φr au domaine acoustique de la
pression pariétale Φpp pour |k| ă κ0 en utilisant le théorème de la phase stationnaire :

Φrpx, ωq “ 2Aκ20 cos
2 θ

|x|2 Φpppκ0x{|x|, ωq (1.3.1)

où A représente la surface immergée dans le fluide et θ “ cos´1px2{|x|q.
Gloerfelt [69] a comparé ses résultats issus d’une LES à Mach 0.5 à ce modèle, en

utilisant les deux expression empiriques de Dowling [56] permettant la modélisation du
domaine acoustique du spectre de pression pariétale tiré du modèle Chase [38] (équation
(1.2.1)) et celui de Sevik [171] (équation (1.2.2)). Il a néanmoins observé qu’avec le modèle
de Sevik, qui est valide pour une gamme de fréquence ωδ˚{U8 ą 1, les niveaux acoustiques
sont surestimés même si l’exposant de la décroissance en fréquence semble à peu près
correct dans la gamme intermédiaire. Avec le modèle de Chase, la dépendance en fréquence
est moins favorable mais les niveaux sont mieux estimés.
La fiabilité des différents modèles reste controversée, même après plusieurs décennies. Les
résultats de calculs réalisés à l’aide d’un solveur direct pourront donc contribuer à améliorer
et faire évoluer ces modèles.

1.4 Couche limite turbulente en présence d’un gradient de

pression

Lorsqu’un écoulement d’air ou d’un fluide quelconque rencontre un objet ou une plaque
de courbure non nulle, l’écoulement et la couche limite sont alors soumis à un gradient de
pression. Selon la configuration et l’orientation de la courbure de la plaque par rapport à
l’écoulement le gradient de pression peut être adverse ou favorable. En effet, lorsque la cour-
bure entrâıne un ralentissement de l’écoulement extérieur (exemple du divergent), le gra-
dient engendré est défavorable ou adverse et la couche limite a tendance à s’épaissir d’avan-
tage. Si la courbure entrâıne une accélération de l’écoulement (exemple du convergent), le
gradient de pression est favorable, l’écoulement est accéléré et la couche limite a tendance
à moins s’épaissir. Dans cette partie, on s’intéresse aux différentes manières de quantifier
un gradient de pression qui ont été observées dans la littérature. On s’intéresse ensuite aux
effets connus d’un gradient de pression sur une couche limite turbulente observés dans la
littérature.

1.4.1 Quantification d’un gradient de pression

Un paramètre important permettant la différentiation et la quantification entre les
différents gradients de pression appliqués est le paramètre β introduit par Clauser [42].
Il peut être défini comme le rapport de la force de pression sur celle de cisaillement et
s’exprime de la façon suivante :

β “ δ˚

τw

dp

dx
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Auteurs Données β Reθ
Schloemer [169] Expé 2.07 9180
Bradshaw [27] Expé 0, 0.9 et 5.4 50000

Samuel et Joubert [165] Expé 0,09 8 5000 30000
Cutler et Johnston [49] Expé 2 12 12000 25000
Nagano et al. [144] Expé 0,76 4,66 1290 3350

Skare et Krogstad [177] Expé 12 21 25000 54000
Marusic et Perry [130] Expé 0 7 2200 19100
Aubertine et Eaton [10] Expé -0.4 2,3 3000 6300
Spalart et Watmuff [181] DNS et Expé -0.3 2 500 1100
Bourassa et Thomas [26] Expé -1.5 4590

Harun [83] Expé -0.47 4.73 5020 12030
Na [140] DNS 1.14 1332

Na et Moin [142] DNS -0.35 1.78 300
Skote et al. [175] DNS 0,24 0,65 360 690
Lee et Sung [118] DNS 0,73 1,68 850 1400

Table 1.1 – Récapitulatif des simulations de couche limite turbulente avec gradient de pression
observées dans la littérature. Classées en fonction des auteurs, du paramètre de Clauser β, ainsi
que du nombre de Reynolds basé sur l’épaisseur de quantité de mouvement Reθ.

où δ˚ est l’épaisseur de déplacement et τw la contrainte de cisaillement pariétale. Clauser
a montré que l’on peut obtenir une couche limite turbulente auto similaire et à l’équilibre
à condition que β soit constant. Bradshaw [27] a montré que pour maintenir l’équilibre
d’une couche limite turbulente, il est nécessaire que la contribution du gradient de pres-
sion à la croissance du déficit de quantité de mouvement soit un multiple constant de la
contribution de la contrainte de cisaillement surfacique. Il a de plus été montré que cette
contrainte est équivalente à celle Clauser pour le paramètre β. Townsend [190] a développé
une théorie d’auto-préservation qui est plus rigoureuse que celle de Clauser. Malheureuse-
ment Townsend [190] a sur-contraint le problème en supposant l’existence d’une échelle de
vitesse unique. Mellor et Gibson [135] ont de plus montré sous certaines hypothèses que
l’auto similarité est obtenue si les profils de vitesse moyenne sont de la forme U „ px´x0qm.

Le tableau 1.1 contient quelques travaux numériques et expérimentaux observées dans
la littérature où le paramètre de Clauser β est utilisé pour quantifier le gradient de pression
imposé.

Lee et Sung [118], Skote et al. [175], qui sont les seuls auteurs présents dans le tableau
1.1 présentant des résultats issus d’une simulation numérique pour une couche limite à
l’équilibre, utilisent l’imposition d’une distribution de vitesse afin d’imposer le gradient
de pression quasiment constant le long de la zone d’étude. D’autres tels que Na et Moin
[141] ou Spalart et Watmuff [181] présentent également des résultats numériques faisant
apparâıtre le paramètre de Clauser mais dont la valeur est prise à une abscisse donnée, β
n’étant pas constant le long du domaine d’étude.
Un autre paramètre pouvant permettre la différentiation et la quantification entre les
différents gradients de pression appliqués est le paramètre d’accélération K défini comme :

K “ ν

U2
e

dUe

dx

où ν est la viscosité cinématique et Ue la vitesse extérieure de l’écoulement qui varie loca-
lement en présence d’un gradient de pression. Ce paramètre est généralement utilisé pour
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des couches limites avec gradient de pression favorable [30, 53, 151]. D’autres paramètres
ont également été proposés tels que le facteur de Clauser G défini comme ;

G “ H ´ 1

H
a
cf{2

ou encore le paramètre adimensionné en variable de paroi de gradient de pression ∆p défini
comme :

∆p “ ν

ρu3τ

dPe

dx

avec cf le coefficient de frottement, H le facteur de forme, uτ la vitesse de frottement et
Pe la pression extérieure de l’écoulement qui varie localement en présence d’un gradient de
pression. Maintenir l’ensemble de ces paramètres constants, est un moyen d’obtenir une
couche limite turbulente à l’équilibre.

1.4.2 Effets connus d’un gradient de pression

Sur la partie aérodynamique

La présence d’un gradient de pression pour des écoulements turbulents sur une plaque
a une incidence importante au niveau théorique et pratique. En effet, elle peut avoir un
impact sur les champs moyens de vitesse, les intensités turbulentes qui rendent compte
des fluctuations de vitesse par rapport à la vitesse moyenne prise localement, les coeffi-
cients de dissymétrie (skewness) et d’aplatissement (flatness), ainsi que sur la production
de turbulence dans la couche limite. En présence d’un gradient de pression adverse, les
coefficients de dissymétrie et d’aplatissement augmentent proche de la paroi selon Skote et
al. [174]. Les effets connus d’un gradient de pression adverse ont été documentés en partie
par Skote et al. [174], Marusic et Perry [130], Nagano et Houra [143] ou encore par Skare et
Krogstad [177]. Pour un gradient favorable, par Fernholz et Warnack [60], Jones et al. [98],
ainsi que Bourassa et Thomas [26]. Théoriquement, les gradients de pression ont un effet
important sur la génération de vorticité à la paroi. Ainsi, Wu et al. [203] proposent une
relation liant la vorticité au gradient de pression de la façon suivante :

n ˆ
ˆ
∇p

ρ

˙

S

´ νn ˆ p∇ ˆ ωqS “ 0 (1.4.1)

où n est le vecteur unitaire normal à la paroi, le suffixe S se réfère à la surface solide, ω
est la vorticité, ρ la masse volumique et ν la viscosité cinématique.
Lorsque la plaque plane est en présence d’un gradient de pression adverse, la contrainte
de cisaillement dans la couche limite n’est plus dominante proche de la paroi [181]. Ainsi,
en pratique, lorsqu’un gradient de pression adverse est assez fort, on peut observer le
décollement de la couche limite. La connaissance de la position du point de décollement
étant d’une importance cruciale en aérodynamique, certains auteurs ont donc tenté de
décrire les structures turbulentes dans la zone de séparation [1, 142, 172]. La relation entre
le gradient de pression et la production de vorticité à la paroi peut de plus être utilisée
pour le contrôle et la réduction de la trâınée aérodynamique [110, 117].

Un gradient de pression adverse entrâıne une augmentation de la production de turbu-
lence. Au contraire, pour un gradient de pression favorable [150, 181], une relaminarisation
peut apparâıtre si le gradient de pression favorable entrâıne une accélération trop impor-
tante de l’écoulement. Dans un tel cas, la contrainte de cisaillement augmente dans un
premier temps puis diminue au fur et à mesure que l’écoulement redevient laminaire. Au
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niveau du profil de vitesse moyen d’un écoulement turbulent seule la partie externe du
profil, le sillage (ou en anglais wake) semble être impacté par un gradient de pression. Il
augmente en effet en présence d’un gradient de pression adverse et diminue en présence
d’un gradient favorable en comparaison au cas sans gradient de pression. Néanmoins, selon
certains auteurs, en présence de gradients de pression assez forts, la loi logarithmique peut
être influencée par un gradient de pression. Krogstad et Skare [112], Lee et Sung [119],
Nagano et al. [144] et Monty et al. [138] ont observé un décalage vers le bas du profil
moyen dans la zone logarithmique en présence d’un gradient adverse fort. Au contraire,
Dixit et Ramesh [54] et Bourassa et Thomas [26] ont observé un décalage vers le haut
pour des gradients de pression favorable fort.
Krogstad et Skare [112] ont montré que l’angle des structures tourbillonnaires de la couche
limite semble augmenter avec un gradient de pression adverse. Mayam [132] a mesuré que
l’angle des structures dans le cas d’un gradient adverse fort augmente de 18% par rap-
port au cas sans gradient de pression (l’angle étant de 45˝ pour un cas sans gradient de
pression). Au contraire, pour un cas avec gradient de pression favorable, Dixit et Ramesh
[54] ont montré que l’angle des structures diminue de 5˝ à 10˝ selon l’intensité du gradient
étudié. L’observation des résultats de Krogstad et Skare [112] par Dixit et Ramesh [54] leur
ont permis d’effectuer une analogie disant que les structures sont aplaties et étirées avec
gradient favorable et qu’elles sont plus hautes et courtes avec un gradient adverse. Lee et
Sung [119] ont montré à l’aide de visualisations instantanées, l’existence de zones de basse
vitesse (Low momentum regions), qui s’intensifient en présence d’un gradient adverse.

Castillo et al. [35] ont effectué une analyse de similarité sur des écoulements avec
gradients de pression et ont défini un paramètre caractéristique Λ comme :

Λ “ δ

ρU2
8dδ{dx

dp

dx

Sur l’ensemble des écoulements de couche limite qu’ils ont traités, ils ont observé que le
paramètre Λ a pris 3 valeurs distinctes. Une lorsque la couche limite n’est pas soumise à
un gradient de pression (Λ “ 0), une lorsqu’elle est en présence d’un gradient de pression
adverse (Λ – 0, 22) et la dernière en présence d’un gradient de pression favorable (Λ –
´1, 92). Ainsi, pour le cas d’un écoulement autour d’un profil d’aile ou d’une bosse, où le
gradient de pression extérieur change de favorable à nulle pour ensuite devenir adverse,
trois zones distinctes peuvent être mises en évidence par l’évaluation de Λ.

Sur la pression pariétale et le bruit de couche limite

Très peu d’études sur la pression pariétale d’une couche limite turbulente en présence
d’un gradient de pression sont à ce jour disponibles. Parmi elles, Schloemer [169] a ob-
servé que les niveaux de la moyenne quadratique de la pression pariétale pour sur une
large gamme de fréquences sont plus élevés avec un gradient adverse et plus faibles avec
un gradient de pression favorable en comparaison avec le cas sans gradient de pression. Il
trouve que cette différence est d’avantage accentuée lorsque la comparaison est effectuée
sur la contrainte de cisaillement.
Il a de plus observé, que le rapport entre la vitesse de convection et la vitesse extérieure
Uc{Ue est plus grand dans le cas d’un gradient de pression favorable et plus faible dans le
cas d’un gradient de pression adverse en comparaison avec le cas sans gradient de pression.
Il a de plus observé que la densité spectrale de la pression pariétale à hautes fréquences
est la même pour les cas avec gradient adverse APG (Adverse Pressure Gradient) et sans
gradient de pression ZPG (Zero Pressure Gradient). Il observe au contraire que la densité
spectrale décrôıt plus rapidement avec un gradient de pression favorable FPG ( Favorable
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Pressure Gradient) lorsque la fréquence augmente et qu’elle est d’un niveau très inférieur
à celle obtenue dans les cas APG et ZPG pour les hautes fréquences.

Lim [124] a également effectué des mesures de pression pariétale sous une couche limite
turbulente avec gradient de pression adverse. Il trouve des résultats en accord avec ceux
de Schloemer à la différence près qu’il a observé que la densité spectrale de la pression
pariétale est plus importante avec un gradient de pression adverse que sans gradient de
pression. Les mesures de Bradshaw [27] montrent également que la vitesse de convection
est plus faible dans le cas avec gradient de pression adverse.

Simpson et al. [173] ont étudié les effets d’un gradient adverse fort, sur la pression
pariétale d’une couche limite décollée. Ils ont observé que les niveaux acoustiques et de la
pression pariétale sont beaucoup plus élevés lorsque la couche limite est décollée.
Na et Moin [141, 142] ont effectué une DNS d’une couche limite turbulente avec gradient de
pression adverse modéré ainsi qu’une seconde de couche limite décollée avec un gradient
adverse plut fort. Pour le premier cas, on précise qu’un gradient favorable est d’abord
appliqué en début de domaine. C’est en fait une reproduction des travaux numériques
(DNS) et expérimentaux pour une de couche limite turbulente avec gradient de pression
effectués par Spalart et Watmuff [181]. Sur les spectres de pression pariétale adimensionnés
en variable externe du premier cas (gradient adverse modéré), ils ont observé que lorsque
le gradient de pression augmente, les spectres gardent des niveaux similaires dans les
basses fréquences mais que les niveaux augmentent dans les hautes fréquences. De plus, ils
montrent que les corrélations spatiales des fluctuations de pression sont plus importantes
dans la direction transverse lorsque le gradient augmente. Ils observent également que la
vitesse de convection augmente dans la zone où le gradient est favorable et que le champ
de pression perd sa cohérence plus lentement dans la région où le gradient est adverse.
Pour les cas de couches limites décollées, ils observent que les corrélations spatiales aug-
mentent largement dans la direction transverse et la vitesse de convection est très faible
(Uc “ 0.33Ue) mais augmente après le recollement de la couche limite.
Kim et al. [104] ont montré que la pression pariétale est plus affectée par un soufflage
(gradient de pression adverse) que par une aspiration (gradient de pression favorable). Ils
observent que pour une aspiration ou un soufflage effectué à un endroit donné, les petites
échelles des fluctuations de pression réagissent à une courte distance de celui-ci, alors que
les grandes échelles se remettent lentement et plus loin en aval de la zone d’aspiration-
soufflage.
Kim et Sung [106] ont effectué une DNS (Direct Numerical Simulation) d’une couche limite
turbulente sur une bosse (bump) et ont observé que les fluctuations de pression augmentent
près du bord de fuite. Ils ont de plus observé que les grandes structures dans la distribution
de pression pariétale croissent rapidement près du bord de fuite de la bosse et sont ensuite
convectées en aval de la bosse.

Récemment, Rozenberg et al. [157] ont montré que les effets d’un gradient de pression ad-
verse ne peuvent être négligés lorsque l’on s’intéresse au spectre fréquence-nombre d’onde
de la pression pariétale. En effet, ils ont observé que la non-prise en compte des effets
d’un gradient de pression adverse, entrâıne une sous-estimation des spectres de pression
pariétale qui affecte également la prédiction de l’intensité du rayonnement de la couche
limite. Ils ont de plus proposé que les paramètres les plus pertinents qui permettent la
quantification des effets d’un gradient de pression pour une couche limite turbulente sont,
le paramètre de sillage, le paramètre de Clauser β ainsi que les ratios entre l’épaisseur de
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couche limite et les épaisseurs de déplacement δ˚ et de quantité de mouvement δθ.
Une extension du modèle de pression pariétale basée sur l’étude des structures de Ahn et

al. [4] a été proposée par Alaoui et Gloerfelt [6] qui vise à prendre en compte l’influence
du gradient de pression. L’idée qu’ils ont proposée est basée sur la variation de l’angle des
tourbillons en épingles à cheveux observée dans les travaux de Mayam [132] en présence de
gradient de pression. Le modèle souffre toujours des simplifications faites par Ahn et al.,
mais il peut néanmoins être utilisé pour la réalisation d’une étude paramétrique sur l’in-
fluence des gradients de pression sur les fluctuations de pression pariétale.
Au niveau du bruit de couche limite, il n’existe à ce jour aucune donnée numérique ou
expérimentale fiable caractérisant le bruit de couche limite en présence de gradient de pres-
sion. Très peu d’informations sur l’influence d’un gradient de pression sur le rayonnement
d’une couche limite turbulente sont disponibles.

1.5 Présentation des expériences réalisées au LMFA

Dans le cadre du projet ANR SONOBL, une campagne de mesures expérimentales
de couches limites turbulentes avec et sans gradient de pression a été réalisée au sein du
laboratoire LMFA de l’École Centrale de Lyon (ECL). Les expériences ont été menées
dans la grande soufflerie anéchöıque du Centre Acoustique de l’ECL [8, 146], qui est une
soufflerie ouverte débouchant dans une chambre anéchöıque.

1.5.1 Description de la veine d’essai

L’écoulement est généré par un ventilateur centrifuge de 350 kW délivrant un débit de
masse nominale de 15 kg/s et le ventilateur est alimenté par un moteur électrique LAK
Tridge-4280A sur commande électronique. L’écoulement d’air passe à travers une chambre
de décantation comprenant un nid d’abeilles et plusieurs grillages, conçue pour réduire les
turbulences de l’écoulement libre. Le traitement acoustique sur les parois du canal et des
silencieux permettent la réduction du bruit indésirable et empêche ainsi la contamination
des mesures effectuées dans la chambre anéchöıque. Il en résulte une circulation d’air à
température ambiante avec un bruit de fond faible et une faible intensité de turbulence
résiduelle, de moins de 1%. La veine d’essai qui a été réalisée pour ce projet est visible sur
la figure 1.8 et est décrite sur le schéma de la figure 1.9. La section d’entrée située en x “ 0
est de 2h en envergure et de h en hauteur avec h “ 250 mm. On note y, z et x les coor-
données dans la direction de l’envergure, normale et longitudinale respectivement. La veine
est constituée d’un plancher en bois fixe d’une longueur de 4 m et d’un plafond articulé
en deux parties permettant de créer un gradient de pression. Les deux angles sont notés
α1 et α2 avec la convention de signe classique (positif dans le sens trigonométrique). Les
parois latérales sont en bois sur l’image de la figure 1.8, mais une version avec matériaux
absorbants est actuellement montée. Parmi les difficultés rencontrées en pratique, on men-
tionne tout particulièrement la suppression des rugosités et discontinuités à l’intérieur de
la veine, ainsi que le maintien de l’étanchéité au niveau des plafonds articulés. Ceci étant,
une très bonne répétabilité des mesures a été observée.

Afin d’obtenir un écoulement de très bonne qualité, i.e. un faible taux de turbulence et
une bonne homogénéité de l’écoulement, un nettoyage des grilles de turbulence en amont
de la soufflerie a été effectué avant montage de la veine. Après plusieurs essais effectués
pour différentes positions du plafond articulé via les angles pα1, α2q, trois configurations
ont été retenues pour le projet : un cas sans gradient de pression (ZPG), un cas avec
gradient de pression favorable (FPG) et un cas avec gradient de pression adverse (APG).
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Figure 1.8 – Photographie de la veine SONOBL montée à la sortie de la soufflerie dans la chambre
sourde du centre acoustique (sens de l’écoulement de la droite vers la gauche ici).

Figure 1.9 – Schéma du canal monté sur la sortie de la soufflerie réalisé au laboratoire LMFA.

Les paramètres géométriques sont décrits dans le tableau 1.2, ainsi que la vitesse maximale
atteignable.
Les mesures sont effectuées à l’aide d’un réseau linéaire de 63 capteurs de pression placés
sur un disque tournant à l’intérieur du canal. Une distribution radiale non uniforme des
capteurs a également été choisie. Cette nouvelle antenne conçue pour le projet est inspirée
de celle utilisée dans la thèse d’Arguillat [7, 8]. Les signaux de pression instationnaires sont
enregistrés sur les 63 sondes déportés du disque tournants (figure 1.10) à une fréquence
d’échantillonnage de 51.2 kHz pendant une période de temps de T0 “ 90 s.
Les auto-spectres de pression pariétale sont mesurés à l’aide d’un micro de type pinhole
(figure 1.10) qui permet d’obtenir une meilleur résolution fréquentielle. Les spectres de
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configuration α1 α2 h1 (cm) h2 (cm) U8|max

ZPG 0.3˝ 3.9˝ 26.5 40 100 m.s´1

FPG (∇Pe ă 0) ´3.5˝ 1.5˝ 12.75 18 75 m.s´1

APG (∇Pe ą 0) 4˝ 4˝ 39 51 100 m.s´1

Table 1.2 – Paramètres des trois configurations retenues.

pression obtenus sont ensuite corrigés en utilisant la méthode proposée par Corcos [44]
pour tenir compte du filtrage spatial de la sonde.

Figure 1.10 – Vues de l’antenne utilisée pour mesurer la pression pariétale au LMFA.

1.5.2 Configurations avec gradient de pression

Deux configurations avec gradient de pression ont été finalement retenues (figure 1.11 et
tableau 1.2). Pour ces deux configurations, le gradient de pression a été mesuré. L’évolution
de la pression moyenne longitudinale ∆p “ p ´ pamb est montrée sur la figure 1.12, de
nouveau pour trois positions latérales afin de vérifier la bidimensionnalité de l’écoulement
moyen, ce qui s’est révélé être bien le cas.
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1.5 Présentation des expériences réalisées au LMFA

Figure 1.11 – Configuration retenue pour les cas avec gradient adverse (en haut), sans gradient
(au milieu) et avec gradient favorable (en bas).

Le coefficient de pression est tracé sur la figure 1.13, pour trois valeurs de la vitesse
nominale U8 et de nouveau, les résultats sont consistants.

Figure 1.12 – Cas avec gradient de pression. Évolution de la pression moyenne longitudinale
∆p “ p´ pamb pour U8 “ 50 m.s´1, et en trois positions latérales : ♦ y “ 0 mm, ˝ y “ ´150 mm,
` y “ 150 mm. À gauche, gradient adverse ∇Pe ą 0 et à droite, gradient favorable ∇Pe ă 0.
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1.5 Présentation des expériences réalisées au LMFA

Figure 1.13 – Cas avec gradient de pression. Évolution du coefficient de pression cp “
∆p{p0.5ρU2

e q pour trois vitesses : ♦ U8 “ 25 m.s´1, ˝ U8 “ 50 m.s´1 et ` U8 “ 75 m.s´1.
À gauche, gradient adverse ∇Pe ą 0 et à droite, gradient favorable ∇Pe ă 0.

Le paramètre β est défini usuellement par

β “ δ˚

ρu2τ

dPe

dx
“ ´ δc

uτ

dUe

dx
où δc “

ż 8

0

Ue ´ U

uτ
dz “ δ˚Ue

uτ

Afin de le déterminer, ils choisissent de se placer en xm et y “ 0, avec dans un premier
temps U8 “ 50 m.s´1, et ensuite, avec U8|max pour estimer βmax. La connaissance de
cp, de l’épaisseur de couche limite et de la vitesse de frottement qui sont préalablement
mesurés, permettent de déduire la valeur du gradient de pression.

1.5.3 Configurations retenues pour le projet

Compte-tenu des différents tests effectués, et des premiers résultats reportés ci-dessus,
ils choisissent de retenir pour le projet les trois configurations sélectionnées du tableau 1.2.
Pour le cas sans gradient de pression, la couche limite possède a priori toutes les ca-
ractéristiques souhaitées (profil, épaisseur, taux de turbulence et homogéné̈ıté). Pour les
deux cas avec gradient de pression, ils notent que le gradient n’est pas constant mais varie
faiblement le long de la section de mesure (typiquement de l’ordre de 15% sur une distance
de 20 cm pour l’antenne microphonique). L’estimation du coefficient β est en accord avec
les valeurs visées dans le cadre de ce projet par les différents industriels et peuvent être
ajustées en faisant varier la vitesse nominale U8 dans la limite des valeurs mentionnées plus
bas (tableau 1.3). Il faut noter également que l’utilisation de parois absorbantes dans ce
projet. Les trois configurations retenues sont schématisées sur la figure 1.11 et les différents
paramètres caractérisants la couche limite pour chacune des configurations sont résumés
dans le tableau 1.3.

1.5.4 Quelques résultats sur la pression pariétale

Au niveau des spectres en fréquence, Salze et al. [161–164] obtiennent une pente en
ω´0.4 et non ω´0.7 dans la gamme intermédiaire de fréquences comme beaucoup d’auteurs
cités précédemment (partie 1.2). Ils expliquent cette différence par les faibles nombres de
Reynolds utilisés pour les différentes expériences réalisées.
En comparant avec les cas adverse et favorable, ils ont observé que pour cette gamme
intermédiaire de fréquences, une dépendance avec un exposant supérieur est obtenue avec
un gradient de pression adverse (ω´0.7) et inférieur avec un gradient favorable (ω´0.3).
Comme Goody [73] et beaucoup d’autres auteurs, ils obtiennent une décroissance en ω´5

pour la gamme de fréquences la plus grande. Au niveau de la gamme de fréquences la
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1.6 Présentation des expériences réalisées au LMFA

Cas U8 m/s δ˚ ˆ 103 m H uτ m/s Reδ˚ ˆ 10´3 Re` β

ZPG 11 3.1 1.34 0.48 2.2 633 0
25 2.8 1.30 1.02 4.7 1006 0
36 3.2 1.30 1.35 7.4 1778 0
45 3.7 1.31 1.65 11 2718 0
59 3.6 1.31 2.05 14 3374 0
76 2.9 1.28 2.71 15 3559 0
100 3.5 1.30 3.54 23 5050 0

APG 8 8.4 1.38 0.31 4.6 1036 0.95
12 8.2 1.42 0.42 6.7 1122 1.06
19 6.2 1.41 0.66 7.9 1321 0.83
27 5.0 1.36 0.96 9.1 1596 0.64
38 5.5 1.31 1.34 14 3555 0.71
45 5.8 1.31 1.55 18 5135 0.81
57 5.2 1.31 1.95 20 5139 0.72
76 6.0 1.31 2.45 30 8027 0.94

FPG 10 2.1 1.27 0.50 1.5 501 ´0.48
32 2.1 1.24 1.35 4.6 1353 ´0.63
45 1.7 1.23 1.90 5.0 1881 ´0.50
63 1.8 1.22 2.53 7.5 2490 ´0.59

Table 1.3 – Récapitulatif des paramètres caractéristiques de couches limites correspondants aux
différentes configurations retenues dans le cadre du projet.

plus faible, ils montrent que pour le cas sans gradient, le spectre atteint un maximum de
5 dB pour ωδ˚{U8 „ 0.4. Ils observent que dans cette région, avec un gradient adverse, les
niveaux augmentent jusqu’à 4 dB supplémentaire avec un maximum localisé sensiblement
à la même fréquence. Avec un gradient favorable, les niveaux sont légèrement inférieurs
et la courbe de fréquence devient plus ou moins plate. Ainsi, la fréquence pour laquelle
les niveaux sont maximaux ne peut être clairement définie. Ils trouvent un maximum de
8 dB pour le cas adverse, 4 dB pour le cas sans gradient et 3 dB pour le cas avec gradient
favorable.
Ils ont également observé que la moyenne quadratique de la pression pariétale augmente
avec un gradient adverse (de l’ordre de 5) et diminue avec un gradient de pression favo-
rable (de l’ordre de 2) en comparaison du cas sans gradient (de l’ordre de 3). Pour les
spectres fréquence-nombre d’onde, ils obtiennent des spectres où les contributions acous-
tique et aérodynamique sont clairement séparées, cette dernière étant fortement allongée
dans la direction transverse ky. Ils observent sur ces spectres qu’avec un gradient de pres-
sion favorable, le pic convectif est plus fin dans la direction longitudinale kx. De plus, ils
obtiennent une contribution acoustique qui semple plus intense avec un gradient favorable
que sans gradient de pression. Pour la vitesse de convection, le maximum de la vitesse
est Uc “ 0.8U8. Il est obtenu pour le cas sans gradient de pression pour la fréquence
ωδ˚{U8 “ 0.25. Pour le cas avec un gradient favorable, le maximum est de Uc “ 0.85U8

à la fréquence ωδ˚{U8 “ 0.25 et pour le cas adverse, le maximum est de Uc “ 0.9U8 à la
fréquence ωδ˚{U8 “ 0.6. Ils trouvent de plus que ces résultats sont en bon accord avec un
modèle de Smol’yakov modifié [179].
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1.6 Conclusion

1.6 Conclusion

Dans cette partie, une étude bibliographique sur la couche limite turbulente a été
réalisée. La description de la couche limite turbulente et des structures tourbillonnaires
qu’elle contient ont d’abord été détaillées. Une vue d’ensemble de la littérature et les
principaux résultats connus au sujet de la pression pariétale et du bruit rayonné par une
couche limite turbulente ont ensuite été présentés. Le gradient de pression a ensuite été
défini et ses effets connus résumés. Finalement, le détail des expériences et des mesures
de pression pariétale sous une couche limite turbulente avec et sans gradient de pression
(adverse et favorable) réalisées au sein de LMFA dans le cadre du projet SONOBL, a été
décrit.
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Chapitre 2

Méthodes numériques d’ordres

élevées pour l’aéroacoustique

L’ensemble des calculs dans le cadre de cette thèse sont effectués en utilisant un code
CAA (Computational AeroAcoustics). Ce code de calcul compressible est développé au sein
du laboratoire DynFluid et repose sur la méthode des différences finies. Il permet ainsi de
réaliser des calculs directs permettant l’obtention simultanée des champs aérodynamique
et acoustique. L’obtention d’un champ acoustique propre impose l’utilisation de méthodes
numériques spécifiques afin de ne pas dissiper les fluctuations de pression acoustique
d’ordre de grandeur faible en comparaison des fluctuations de pression aérodynamique.
Ainsi la méthode numérique employée doit être faiblement dissipative et capable de pro-
pager le champ acoustique en champ lointain sans distorsion. Ce code CAA utilise donc
des schémas spatiaux et temporels d’ordre élevé avec des coefficients optimisés afin de
minimiser l’erreur de dissipation et de dispersion pour les nombres d’ondes résolus. Dans
ce chapitre, après la présentation des équations qui sont résolues, on présente les méthodes
numériques qui sont utilisées pour le calcul de couche limite turbulente soumise à un gra-
dient de pression. Pour un descriptif plus complet des algorithmes utilisés dans le code
présenté, on pourra se référer à la thèse de Le Garrec [116]. Ce chapitre est consacré à la
description du solveur (LES) utilisé, des équations résolues, des schémas de discrétisation
spatiale et d’avancement temporel, du traitement des conditions aux limites : Une atten-
tion particulière est donnée à la prise en compte des géométries curvilignes, qui a été mise
en place dans le solveur parallélisé dans le cadre de cette thèse.

2.1 Équations résolues

Les équations résolues dans le code CAA sont les équations de Navier-Stokes en régime
compressible. En formulation conservative et pour un maillage cartésien px, y, zq, elles
s’écrivent :

BU
Bt ` BE

Bx ` BF
By ` BG

Bz “ 0 (2.1.1)

avec :

U “ pρ, ρu, ρv, ρw, ρEqT

E “ Ee ´ Ev ` qx

F “ Fe ´ Fv ` qy

G “ Ge ´ Gv ` qz



2.1 Équations résolues

où l’indice e correspond à la partie Euler et l’indice v à la partie visqueuse des flux, qx, qy
et qz correspondant aux trois composantes du flux de chaleur définies par
qα “ ´pνcpq{PrqpBT {Bαq où ν est la viscosité cinématique moléculaire, Pr le nombre de
Prandtl et cp la chaleur massique à pression constante. Les flux convectifs Ee, Fe et Ge

et les flux visqueux Ev, Fv et Gv s’expriment de la façon suivante :

Ee “

¨
˚̊
˚̊
˝

ρu

ρu2 ` p

ρuv

ρuw

pρE ` pqu

˛
‹‹‹‹‚

Ev “

¨
˚̊
˚̊
˝

0
τxx
τxy
τxz

uτxx ` vτxy ` wτxz

˛
‹‹‹‹‚

Fe “

¨
˚̊
˚̊
˝

ρv

ρuv

ρv2 ` p

ρvw

pρE ` pqv

˛
‹‹‹‹‚

Fv “

¨
˚̊
˚̊
˝

0
τxy
τyy
τyz

uτxy ` vτyy ` wτyz

˛
‹‹‹‹‚

Ge “

¨
˚̊
˚̊
˝

ρw

ρuw

ρvw

ρw2 ` p

pρE ` pqw

˛
‹‹‹‹‚

Gv “

¨
˚̊
˚̊
˝

0
τxz
τyz
τzz

uτxz ` vτyz ` wτzz

˛
‹‹‹‹‚

(2.1.2)

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

E “ p{ rpγ ´ 1qρs ` pu2 ` v2 ` w2q{2,
avec le rapport des chaleurs massiques γ “ 1.4. Le système est fermé par l’équation des
gaz parfaits

p “ ρrT,

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

τxx “ µ

ˆ
2

Bu
Bx ´ 2

3

ˆBu
Bx ` Bv

By ` Bw
Bz

˙˙

τxy “ µ

ˆBu
By ` Bv

Bx

˙

τxz “ µ

ˆBu
Bz ` Bw

Bx

˙

τyy “ µ

ˆ
2

Bv
By ´ 2

3

ˆBu
Bx ` Bv

By ` Bw
Bz

˙˙

τyz “ µ

ˆBv
Bz ` Bw

By

˙

τzz “ µ

ˆ
2

Bw
Bz ´ 2

3

ˆBu
Bx ` Bv

By ` Bw
Bz

˙˙
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2.2 Simulation des grandes échelles

La viscosité dynamique est déterminée à partir de la loi de Sutherland qui peut être
écrite

µpT q “ µ0

ˆ
T

T0

˙3{2
T0 ` S0

T ` S0

avec µ0 “ µpT0q la viscosité dynamique à la température T0 et S0 la température de
Sutherland.

2.2 Simulation des grandes échelles

Dans le cadre de ce travail, les simulations numériques sont effectuées à l’aide de
calculs directs réalisés grâce à un solveur numérique basé sur la Simulation des Grandes
Échelles (SGE) (ou Large Eddy Simulation (LES) en anglais) résolvant les équations de
Navier-Stokes compressibles, permettant l’accès à la description complète de l’écoulement
turbulent et du champ acoustique. Dans cette partie, on se propose de détailler la stratégie
utilisée pour la SGE.

2.2.1 Principe et approches traditionnelles

La simulation des grandes échelles consiste à simuler un écoulement turbulent en
définissant un nombre d’onde de coupure, grâce à un filtre, au-delà duquel l’énergie due
aux mouvements tourbillonnaires est prise en compte par un modèle dit modèle sous-
maille. En effet, le maillage ne peut pas résoudre toutes les échelles présentes au sein d’un
écoulement. Ainsi les échelles plus grandes que la largeur du filtre ∆ sont calculées ex-
plicitement tandis que les échelles de sous maille (subgrid scales ou SGS en anglais) sont
modélisées. La fonction filtre G est appliquée à une variable f de l’écoulement de la façon
suivante :

fpx, tq “
ż 8

´8
Gpx,x1,∆qfpx1, tq dx1

où l’opérateur barre désigne l’opération de filtrage. Pour les équations de Navier-Stokes,
sous la condition que le filtre et l’opérateur de différentiation commutent, le tenseur des
contraintes s’écrit Tij “ uiuj ´ ui uj. Deux principaux modèles de fermeture ont été pro-
posés pour Tij. Les modèles à viscosité turbulente, introduits par Smagorinsky [178], sont
basés sur l’approximation de Boussinesq dans laquelle les tensions de Reynolds sont reliées
au tenseur des contraintes par une viscosité νe, Tij ´ 1

3
δijTkk « ´2νeSij . En clair, les plus

gros tourbillons sont calculés (ils sont physiquement visibles dans le domaine de calcul),
les plus petits sont pris en compte en introduisant une viscosité supplémentaire. Les autres
modèles sont des modèles de similarité d’échelles (scale similarity models ou SSM en an-
glais). Le modèle SSM a été proposé par Bardina et al. [13] 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 à par-
tir des échelles résolues en employant un filtre additionnel dont la largeur caractéristique
est supérieure ou égale à celle du filtre originel G, Tij « ui uj ´ ui uj . Dans le modèle
de Smagorinsky (SM), la viscosité turbulente est proportionnelle à une longueur définie
comme le pas d’espace effectif ∆ et à une échelle de vitesse basée sur le taux de contraintes,
|S| “ p2SijSijq1{2 :

νe “ pC∆q2|S| ,
où la constante C est égale à 0.18 pour une turbulence homogène isotrope. Ce modèle a
été amélioré en introduisant une procédure dynamique qui évalue localement pC∆q. Le
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2.2 Simulation des grandes échelles

modèle de Smagorinsky dynamique (DSM) [63, 65] repose sur l’utilisation d’un filtre test
avec une largeur généralement deux fois supérieure à celle de G et sur l’identité de Ger-
mano. Les informations issues des fines structures permettent d’adapter la valeur de pC∆q
en temps et en espace afin de prendre en compte la présence de parois solides, l’existence
de régions laminaires au sein de l’écoulement et les effets de backscatter. Par analogie avec
la viscosité turbulente spectrale de Kraichnan, Lesieur et Métais [121] ont proposé une
autre méthode pour évaluer la viscosité turbulente à partir d’une fonction de structure
du second ordre. Cependant tous les modèles de viscosité turbulente souffrent des mêmes
limitations. L’expression du tenseur de Reynolds étant similaire à 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 à l’aide d’une DNS ou par des expériences pour évaluer la contribution
exacte des termes de sous-maille. Toutes ces études révèlent une faible corrélation entre
le modèle de sous maille et Tij [41, 125, 134, 202]. Cette observation est vraie pour tous
les modèles de sous maille basés sur l’approximation de Boussinesq [170]. Les modèles de
similarité d’échelles (SSM) fournissent d’assez bonnes corrélations du fait qu’ils approxi-
ment la vitesse résolue par la vitesse filtrée ui « ui. Liu et al. [125] ont noté une bonne
corrélation en utilisant un filtre secondaire (noté par un chapeau) avec une largeur de filtre
plus grande 2∆ : Tij « yuiuj ´ puipuj. Cependant, les méthodes SSM ne sont pas capables
de reproduire les phases d’interaction non linéaire se produisant aux petites échelles et ne
sont pas assez dissipatifs. L’accumulation d’énergie peut conduire à une divergence de la
simulation numérique. Le concept des modèles mixtes (MM) est alors apparu [13], car il
permet de combiner les avantages des modèles SSM et le caractère dissipatif des modèles de
sous maille tels que SM, pour des raisons évidentes de stabilisation. De nombreuses formu-
lations de modèles mixtes ont été proposées avec des procédures dynamiques d’évaluation
des coefficients [88, 120, 160, 196, 205]. Ces modèles possèdent les mêmes points faibles que
les modèles SM ou DSM, à savoir un caractère dissipatif dû à la viscosité turbulente, mais
les résultats sont sensiblement améliorés par la faible valeur de νe („ 0.01 pour les modèles
DMM (pour Dynamic Mixted Model) contre 0.1 pour les modèles DSM dans [205]).

2.2.2 Limitations des modèles de viscosités turbulentes

Bogey et Bailly [21] ont mené des simulations de jets subsoniques à haut nombre de Rey-
nolds avec ou sans le modèle dynamique de Smagorinsky (DSM). Le développement du jet
est fortement modifié par l’emploi du modèle de viscosité turbulente. Les caractéristiques
associées à un écoulement à haut nombre de Reynolds sont mieux reproduites sans visco-
sité supplémentaire. En ce qui concerne la LES d’écoulements turbulents dans des cavités
ouvertes [70], l’utilisation d’un filtrage explicite seul, ou couplé avec le modèle de Smago-
rinsky (SM) comportant une fonction d’amortissement de van Driest pour le traitement des
parois, modifie les structures se développant dans la couche de mélange ainsi que le champ
acoustique rayonné. Les figures de vorticité 2.1 montrent clairement que l’écoulement tur-
bulent comporte plus de fines structures dans la couche limite turbulente amont ainsi que
dans la couche cisaillée lorsque le modèle de viscosité turbulente est désactivé. On peut en
conclure que le nombre de Reynolds effectif est diminué par l’ajout du modèle de viscosité
turbulente, cette conclusion ayant déjà été établie par Bogey et Bailly [21].

Deux choses sont à noter concernant les approches LES traditionnelles. En premier, au-
cune donnée explicite n’est nécessaire concernant la largeur ou la forme du filtre G, même
si l’opération de filtrage doit avoir une influence. Par exemple, les quantités filtrées ne sont
pas les mêmes si le produit de convolution avec G s’effectue avec un filtre passe-bas de lar-
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2.2 Simulation des grandes échelles

Figure 2.1 – Influence du modèle de sous maille sur l’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 modèle SM (CS “ 0.18 et fonction d’amortissement de van Driest à la paroi)
(à gauche) ; écoulement amont turbulent avec filtrage explicite seul (à droite). Vues instantanées
du module de la vorticité }ω} en x2 “ 0.06D (en haut) et x3 “ 0 (en bas). Niveaux entre 0 et
2ˆ106 s´1 (Gloerfelt et al. [70]).

geur ∆x ou par la projection d’un nombre fini de modes dans l’espace spectral (filtre passe
bas parfait). Quand on applique un filtre réel dans l’espace physique, la décomposition
f “ f ` f 1 ne permet pas une séparation claire entre les échelles résolues et non résolues
car f et f 1 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 [64]. En dehors de l’utilisation d’une méthode spectrale, l’opération de differen-
tiation introduit une troncature additionnelle de f . C’est pourquoi de nombreux auteurs
[34, 55, 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 l’existence de SFS résolues (RSFS) et non résolues. La stratégie LES doit donc tenir
compte des effets des échelles de sous-filtre résolues et des échelles de sous-maille.

2.2.3 Approche utilisée dans le cadre de ce travail

Pour ces travaux de thèse, on choisit de combiner l’utilisation de schémas aux différences
finies ayant de bonnes propriétés spectrales avec un filtrage explicite sans modèle addi-
tionnel de viscosité. Tout d’abord l’erreur de troncature est minimisée pour des ondes à
plus de 4 points par longueur d’onde. De plus, le filtrage explicite présente de nombreux
avantages. Il permet de s’affranchir des problèmes d’aliasing et supprime les oscillations
maille à maille. Il fait aussi office de déconvolution en supprimant les fluctuations dont le
nombre d’onde est supérieur à la résolvabilité du schéma aux différences finies. Mathew et

al. [131] ont démontré que la méthode ADM est quasiment similaire à une déconvolution
suivie d’un filtrage explicite QN ˚ G. Dans notre cas, les ondes telles que k∆x ă π{2 sont
résolues temporellement et spatialement et n’ont donc pas besoin d’être déconvoluées. Les
ondes telles que k∆x ą π{2 sont mal résolues mais sont filtrées. De plus, le filtrage explicite
induit une régularisation similaire à celle utilisée dans les méthodes ADM, mais avec un
coefficient constant. Étant donné que le filtre n’affecte pas les échelles résolues, la valeur
exacte du coefficient n’est pas cruciale. Par exemple, Bogey et Bailly [21] appliquent le
filtre à toutes les itérations temporelles ou toutes les trois itérations sans que cela n’affecte
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2.3 Schémas de discrétisation spatiale

les résultats. Stolz et al. [183] arrivent eux aussi à la conclusion que les résultats sont
peu sensibles à la valeur du coefficient de relaxation χ. L’implémentation numérique d’une
procédure 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 à celle des approches multi-échelles. L’effet des échelles de sous maille est pris en
compte implicitement dans la région π{2 ă k∆x Æ 3π{4 par le filtre et les différences finies
car leurs coupures dans l’espace spectral ne sont pas nettes. Visbal et al. [194] incluent
donc ce type d’approche dans la catégorie des LES implicites (ILES). Cette méthode a
été appliquée avec succès 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 l’avantage d’être versatile. Le filtrage explicite
étant utilisé en combinaison avec des schémas aux différences finies d’ordre élevé, aucun
autre modèle n’a besoin d’être implémenté. Des modèles comme le modèle DSM peuvent
augmenter le coût de calcul de 20% jusqu’à un ordre de grandeur. La présente stratégie est
donc bien adaptée à la simulation d’écoulements complexes à haut nombre de Reynolds.

2.3 Schémas de discrétisation spatiale

Afin de calculer les différents termes dans les équations faisant appel à des dérivées
spatiales, on utilise des schémas haute précision et optimisés afin de minimiser les erreurs
de dispersion et de dissipation liées respectivement aux erreurs de phase et d’amplitude.
On utilise des schémas aux différences finies centrés d’ordre élevé qui sont par construction
non dissipatifs. L’utilisation de tels schémas de dérivation permet l’obtention d’une erreur
de discrétisation très faible. Ces schémas sont optimisés dans l’espace de Fourier et définis
de façon à minimiser l’erreur sur une large bande de nombres d’onde afin d’utiliser au
mieux la discrétisation choisie. L’objectif étant la mâıtrise de la limite de résolvabilité du
maillage afin de connâıtre la coupure entre les nombres d’onde résolus et non résolus.

2.3.1 Différences finies standards sur 2N ` 1 points d’ordre 2N

Une dérivée spatiale Bf{Bx peut être approximée par :

Bf
Bx px0q “ 1

∆x

Nÿ

j“´N

ajrfpx0 ` j∆xqqs “ 1

∆x

Nÿ

j“1

ajrfpx0 ` j∆xq ´ fpx0 ´ j∆qs (2.3.1)

avec aj “ ´a´j, N la taille de la molécule de calcul et ∆x le pas d’espace constant
(maillage régulier).

Afin d’obtenir les coefficients aj , on annule les termes du développement de Taylor de
f jusqu’à l’ordre ∆x2N´1. En utilisant

fpx0 ` j∆xq “ fpx0q ` j∆xf 1px0q ` pj∆xq2
2!

f2px0q ` pj∆xq3
3!

f3px0q ` pj∆xq4
4!

f p4qpx0q ` ¨ ¨ ¨

fpx0 ` j∆xq “ fpx0q ´ j∆xf 1px0q ` pj∆xq2
2!

f2px0q ´ pj∆xq3
3!

f3px0q ` pj∆xq4
4!

f p4qpx0q ´ ¨ ¨ ¨

dans (2.3.1). On obtient :

37



2.3 Schémas de discrétisation spatiale

Bf
Bx px0q “ 1

∆x

Nÿ

j“1

aj

„
2j∆xf 1px0q ` 2j3∆x3

3!
f3px0q ` 2j5∆x5

5!
f p5q ` 2j7∆x7

7!
f p7q ` ¨ ¨ ¨



et

$
’’’’’’’’’’&
’’’’’’’’’’%

Nř
j“1

2jaj “ 1

Nř
j“1

j3aj “ 0

...
Nř
j“1

j2N´1aj “ 0

N relations Ñ ordre 2N (2.3.2)

En effectuant la transformée de Fourier de (2.3.1), on définit un nombre d’onde effectif du
schéma aux différences finies k˚ :

k˚∆x “ 2
Nÿ

j“1

ajsinpjk∆xq

L’erreur de dispersion est donnée par :

| k˚∆x´ k∆x | {π

Le nombre d’onde effectif des schémas standards est tracé sur la figure 2.2 ainsi que l’erreur
de dispersion.
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Figure 2.2 – Caractéristiques des schémas dans l’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 k∆x. La relation exacte est fournie par la droite en pointillés. A
droite, l’erreur de discrétisation du schéma aux différences finies est représentée avec une échelle
logarithmique.

2.3.2 Schémas optimisés

Afin d’obtenir une résolution permettant de minimiser l’erreur de dispersion plutôt
que de maximiser l’ordre de résolution du schéma au sens des séries de Taylor, on utilise
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2.3 Schémas de discrétisation spatiale

des schémas de type DRP (Dispersion Relation Preserving). Ce type d’optimisation a été
introduit par Tam et Webb [187]. Le principe est basé sur la minimisation de l’erreur :

E “
ż lnpk∆xqh

lnpk∆xql

|k‹∆x´ k∆x| dplnpk∆xqq Ñ BE
Baj

“ 0

où il faut choisir les 2 limites pk∆xql et pk∆xqh. Pour créer un schéma optimisé sur
2N ` 1 points d’ordre 2M (M ă N), on vérifie les M relations annulant les termes
du développement de Taylor jusqu’à ∆x2M´1 puis on ajoute M ´N relations BE{Baj “ 0
pour j “ 1 àM´N afin d’obtenir un système de N équations à N inconnues aj . On donne
ci-après les paramètres d’optimisation pour le schéma sur 11 points avec des contraintes
d’ordre 4 utilisé pour les points intérieurs dans notre solveur.

Schéma optimisé sur 11 points à l’ordre 4

On résout le système : $
’’’’’’’’’’’’’&
’’’’’’’’’’’’’%

Nř
j“1

2jaj “ 1

Nř
j“1

j3aj “ 0

BE
Ba1

“ 0

BE
Ba2

“ 0

BE
Ba3

“ 0

(2.3.3)

avec pk∆xql “ π{16 et pk∆xqh “ π{2.
Les coefficients obtenus sont donnés par Bogey et Bailly [20, 22].
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Figure 2.3 – Comparaison des schémas standard et optimisé sur une molécule de 11 points dans
l’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 k∆x. La relation exacte
est fournie par la droite en pointillés. A droite, l’erreur de discrétisation du schéma aux différences
finies est représentée avec une échelle logarithmique.

L’optimisation du schéma est clairement visible sur la figure 2.3, où l’erreur de disper-
sion du schéma optimisé sur 11 points est nettement inférieure à celle du schéma standard
d’ordre 10 pour des valeurs de k∆x comprises entre π{4 et π{2.
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2.4 Schémas de discrétisation spatiale

2.3.3 Filtrage sélectif

Les oscillations maille à maille (1 point sur 2 soit k∆x “ π) ne sont pas résolues par les
différences finies centrées. Ces oscillations ”parasites” peuvent apparâıtre au niveau des
conditions aux limites, lorsqu’il existe des forts gradients ou des discontinuités (phénomène
de Gibbs) et risquent de contaminer la solution. On introduit un filtrage sélectif centré
(non dispersif) pour dissiper ces hautes fréquences sans affecter la solution physique :

ffiltré px0q “ f px0q´χDf px0q avec 0 ď χ ď 1 et Df px0q “
Nÿ

j“´N

djf px0`j∆xq

La fonction d’amortissement du filtre centré est :

Dk pk∆xq “ d0 `
Nÿ

j“1

2dj cos pjk∆xq

De même que pour les différences finies, on peut déterminer les coefficients dj des filtres
sélectifs en annulant les termes du développement de Taylor jusqu’à ∆x2N´1. On obtient
les filtres standards sur 2N ` 1 points d’ordre 2N . Les fonctions d’amortissements des
filtres standards sont tracées sur la figure 2.4.
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Figure 2.4 – Caractéristiques des filtres sélectifs dans l’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 k∆x. A droite, l’erreur de dissipation du filtre est représentée avec une
échelle logarithmique.

On peut aussi choisir de calculer les coefficients dj en minimisant l’erreur de dissipation :

E “
ż lnpπ{2q

lnpπ{16q
Dk pk∆xq dplnpk∆xqq

On obtient des filtres optimisés. Par exemple le filtre sur 11 points d’ordre 2 [20], est
comparé avec le filtre standard d’ordre 10 sur la figure 2.5. On remarque que pour des
valeurs de k∆x proche de π{2, l’erreur de dissipation du filtre est bien moindre pour le filtre
optimisé. Cependant l’optimisation du filtre augmente légèrement le niveau de dissipation
pour les faibles nombres d’onde. On peut limiter la dégradation aux bas nombres d’onde
en utilisant une petite amplitude de filtrage ξ (on prendra ξ “ 0.2 pour nos calculs) et en
appelant moins souvent la procédure de filtrage (ici une seule fois par pas de temps ∆t et
non pas à chaque sous-étape du schéma temporel de type Runge-Kutta sur 6 étapes utilisé
qui est présenté dans la partie suivante, soit 1 fois sur 6 évaluations des flux).
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Figure 2.5 – Caractéristiques des filtres sélectifs dans l’espace des nombres d’onde. À gauche,
on trace la fonction de transfert du filtre optimisé sur 11 points d’ordre 2 [20] ( ), du filtre
optimisé sur 11 points d’ordre 6 [22] ( ) et du filtre standard d’ordre 10 ( ). À droite,
l’erreur de dissipation du filtre est représentée avec une échelle logarithmique.

2.4 Schémas d’avancement temporel

Il faut disposer d’un algorithme d’intégration temporelle minimisant les erreurs de
dispersion et de dissipation et qui possède une plage de résolution fréquentielle compatible
avec celle des schémas spatiaux. On distingue deux grandes classes : les schémas explicites
et les schémas implicites. Les schémas actuellement disponibles dans le code CAA sont
explicités, décrits dans les paragraphes suivants.

2.4.1 Critères de stabilité des schémas explicites

Pour les méthodes explicites, l’étude de stabilité de l’algorithme impose que le pas de
temps ∆t vérifie deux types de critères : le premier lié aux termes convectifs est le critère
de Courant-Friedrichs-Lewy (CFL) et le second lié aux termes visqueux et aux termes de
conduction-diffusion correspond au critère de Fourier.

Critère CFL

Cette condition de stabilité impose que la distance parcourue pendant le temps ∆t par
une perturbation se propageant à la vitesse ui ˘ c soit en principe inférieure à la distance
entre deux points du maillage [86]. En coordonnées cartésiennes, le critère s’écrit donc :

CFL “ ∆tˆ max
i

„ |ui| ` c

∆xi



Critère visqueux

De la même façon, il faut respecter un critère de discrétisation spatio-temporelle pour
les flux visqueux pour assurer la convergence de l’algorithme. Il s’écrit :

Cvisqueux “ ∆tˆ max
i,j

„
ν

∆xi∆xj


ď 2

On peut faire deux remarques. Pour les écoulements haut subsoniques à supersoniques,
c’est généralement le critère CFL qui sera le plus restrictif. Par exemple, pour un p∆xiqmin
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2.4 Schémas d’avancement temporel

de 10´6 m et un nombre de Mach de 0.5, et un nombre de CFL de 1, le critère CFL impose
∆t ď 1.93ˆ10´9 s alors que la condition de stabilité visqueuse nécessite ∆t ď 1.33ˆ10´7

s. Ensuite, on constate que le pas de temps, imposé par la plus petite maille, sera toujours
très faible, ce qui est un des principaux inconvénients des méthodes explicites que l’on
utilise.

2.4.2 Schémas de Runge-Kutta

Souvent, on utilise une méthode de Runge-Kutta à p sous-étapes d’ordre élevé et/ou
optimisée. Sa forme générale, pour intégrer l’équation BU{Bt “ FpU, tq, s’écrit :

Un`1 “ Un ` ∆t

pÿ

i“1

biK
i avec Ki “ F

˜
Un `

i´1ÿ

j“1

aijK
j, tn ` cj∆t

¸

où ci “ ři´1
j“1 aij pour i “ 1, ...p. L’analyse permettant de déterminer les coefficients pour

atteindre un ordre donné repose de nouveau sur le développement de Taylor de U :

Un`1 “ Uptn ` ∆tq “ Un ` ∆tFpUn, tnq `
8ÿ

n“2

∆tn

n!
F pn´1qpUn, tnq

avec

F p1qpUn, tnq “ BF
Bt

ˇ̌
ˇ̌
n

BF
BU

ˇ̌
ˇ̌
n

BU
Bt

ˇ̌
ˇ̌
n

Schémas de Runge-Kutta standards

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

ci aij
bi

0 0
1/2 1/2
1/2 0 1/2
1 0 0 1

1/6 1/3 1/3 1/6
La détermination de l’ordre conditionne en partie sa stabilité. On montre en effet à partir
de l’analyse de Fourier du problème BU

Bt ` BU
Bx où U “ Ûeikx, que le facteur d’amplification

g s’écrit :

g “ Ûn`1

Ûn
“ 1 `

pÿ

i“1

γiz
i avec z “ ´kc∆t

Pour p ď 6 :

γ1 “
ÿ
bi γ3 “

ÿ
biaijcj γ5 “

ÿ
biaijajkaklcl

γ2 “
ÿ
bici γ4 “

ÿ
biaijajkck γ6 “

ÿ
biaijajkaklalmcm

Le facteur d’amplification exact est :

ge “ eiz “ 1 ` iz ` 1

2
pizq2 ` 1

6
pizq3 ` 1

24
pizq4 ` ...
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2.4 Schémas d’avancement temporel

Schémas de Runge-Kutta linéaires à stockage réduit

Pour obtenir des schémas nécessitant peu de stockage, on impose bp “ 1 et bi “ 0 pour
i “ 1, ..., p ´ 1 [92]. Les seuls aij non nuls sont les ai i´1. Le schéma s’écrit :

Un`1 “ Un ` bpK
p avec Ki “ ∆tF

`
Un ` αi´1K

i´1, tn ` ci∆t
˘

en posant αi “ ai i´1 et α0 “ 0. Pour un opérateur linéaire,

K1 “ ∆t
BUn

Bt
K2 “ ∆tF

ˆ
Un ` α1∆t

BUn

Bt

˙
∆t

BUn

Bt ` ∆t2
B2Un

Bt2
...

Ki “
iÿ

j“1

¨
˝

i´1ź

l“i´j`1

αl

˛
‚∆tj

BjUn

Btj

Le schéma se développe en :

Un`1 “ Un`
pÿ

j“1

¨
˝

pź

l“p´j`1

αl

˛
‚∆tj

BjUn

Btj `op∆tpq soit αp´i`1 “ pi´1q!{i! i P t1, ..., pu

À l’ordre 4, on obtient le tableau de coefficients suivant :

ci aij
bi

0 0
1/4 1/4
1/3 0 1/3
1/2 0 0 1/2

0 0 0 1
Ce schéma est d’ordre 4 en linéaire et 2 en non linéaire.

Schémas de Runge-Kutta optimisés

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

gpω∆tq “ Ûn`1

Ûn
“ 1 `

pÿ

j“1

¨
˝

pź

l“p´j`1

αl

˛
‚p´iω∆tqj et γj “

¨
˝

pź

l“p´j`1

αl

˛
‚

En choisissant l’optimisation de Hu, Hussaini & Manthey [92], on minimise

ż Γ

0

|g ´ ge|2 dpω∆tq “
ż Γ

0

ˇ̌
ˇ̌
ˇ1 `

pÿ

j“1

γjp´iω∆tqj ´ e´iω∆t

ˇ̌
ˇ̌
ˇ

2

dpω∆tq et Γ “ pω∆tqmax

Avec l’optimisation de Bogey & Bailly [20], on minimise

ż lnpπ{2q

lnpπ{16q
p1 ´ |gpω∆tq|q dplnpω∆tqq `

ż lnpπ{2q

lnpπ{16q
p|ω˚∆t´ ω∆t|{πq dplnpω∆tqq
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2.5 Schémas d’avancement temporel

avec les contraintes :

1 ´ |g| ą 0 et Brlnp1 ´ |g|qs{Brlnpω∆tqs ě ´5

On s’intéresse au rapport g{ge “ re´iϕ et l’on trace le taux d’amplification r et l’erreur de
phase ϕ. On définit 2 critères pour les erreurs d’amplitude et de phase : le premier critère
1 ´ |g| ă 5 ˆ 10´4 donne Ta{∆t et le deuxième critère |ω˚∆t´ ω∆t|{π ă 5 ˆ 10´4 donne
Tp{∆t. Le tableau 2.1 fournit les valeurs de ces deux critères pour le schéma de Runge
Kutta d’ordre 4 et les schémas de Bogey et Bailly [20]. Ces derniers sont plus précis et
moins dispersifs que le schéma de Runge Kutta d’ordre 4. On remarque aussi sur la figure
2.6 que le schéma de Hu et al. [92] à 6 sous-étapes est instable très rapidement lorsque ω∆t
augmente. Les schémas de Bogey et Bailly [20] offrent le meilleur compromis précision /
stabilité. Le schéma de Bogey et Bailly [20] avec p “ 6 représente un très bon compromis
entre précision et stabilité.

schéma pTa{∆t pTp{∆t
RK ordre 4 (p “ 4) 38.6 33.6

Bogey & Bailly p “ 5 21.4 22.2
Bogey & Bailly p “ 6 19.8 24.6

Table 2.1 – Comparaison des critères de précision et de stabilité.
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Figure 2.6 – Caractéristiques des schémas de Runge-Kutta. En haut, taux d’amplification r et
en bas erreur de phase ϕ. A gauche, échelle linéaire et à droite échelle logarithmique. Schémas de
Runge-Kutta standard d’ordre 4 ( ), Runge-Kutta de Hu et al [92] pour p “ 5 ( ) et p “ 6
( ), Runge-Kutta de Bogey et Bailly [20] pour p “ 5 ( ) et p “ 6 ( ).
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2.5 Conditions aux limites

2.5.1 Conditions de non réflexion

La qualité d’une simulation aéroacoustique dépend fortement de la précision des condi-
tions aux limites appliquées sur les frontières 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 à 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 frontières du
domaine. Au contraire, en aéroacoustique numérique, les schémas sont très peu dissipatifs
et il devient nécessaire de faire sortir les fluctuations acoustiques par des conditions non
réfléchissantes ou absorbantes, en minimisant les réflexions qui pourraient se superposer
aux ondes physiques. Une autre difficulté réside dans la compatibilité entre les différentes
conditions limites ainsi qu’avec le traitement des points intérieurs.

Conditions de Tam et Dong

Conditions de rayonnement de Tam et Dong Cette condition limite non réfléchis-
sante utilise, en 3-D, une expression asymptotique en champ acoustique lointain des
équations d’Euler en coordonnées sphériques [186]. Cette formulation s’applique pour des
frontières où seules des fluctuations acoustiques doivent sortir. En utilisant les coordonnées
sphériques pr, θ, ϕq, la solution asymptotique s’écrit :

1

Vg

B
Bt

¨
˝

ρ

uj
p

˛
‚`

ˆ B
Br ` 1

r

˙ ¨
˝

ρ´ ρ̄

uj ´ ūj
p´ p̄

˛
‚“ 0 (2.5.1)

où ρ̄, ūj , et p̄ sont les champs moyens et Vg désigne la vitesse de groupe des ondes acous-
tiques définie par :

Vg “ ū.er `
b
c̄2 ´ pū.eθq2 ´ pū.eϕq2 avec

$
&
%

er “ psin θ cosϕ, sin θ sinϕ, cos θq
eθ “ pcos θ cosϕ, cos θ sinϕ,´ sin θq
eϕ “ p´ sinϕ, cosϕ, 0q

(2.5.2)
c̄ “

a
γp̄{ρ̄ est la célérité moyenne du son. L’origine des coordonnées sphériques correspond

théoriquement au point où se situe la source sonore. Tam et Dong ont montré que le résultat
n’est pas très 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 à la
paroi lors du raccordement avec la condition libre).
En 2-D ou en 3-D périodique (2,5-D), on utilise une formulation cylindrique pr, θq :

Vg “ ū.er `
a
c̄2 ´ pū.eθq2 avec

"
er “ pcos θ, sin θq
eθ “ p´ sin θ, cos θq

et on résout alors :

1

Vg

B
Bt

¨
˝

ρ

uj
p

˛
‚`

ˆ B
Br ` 1

2r

˙ ¨
˝

ρ ´ ρ̄

uj ´ ūj
p´ p̄

˛
‚“ 0 (2.5.3)
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Conditions de Tam et Dong pour une sortie de fluide La perturbation totale est
la somme d’une perturbation acoustique, tourbillonnaire et entropique [186].

— les fluctuations de pression sont associées à l’acoustique et on utilise l’équation
précédente pour p1 “ p´ p̄ :

1

Vg

B
Btp

1 `
ˆ B

Br ` 1

r

˙
p1 “ 0 (2.5.4)

— les perturbations de masse volumique et de vitesse vérifient une équation d’advec-
tion :

$
’&
’%

Bρ1

Bt ` ū.∇ρ1 “ Bρa
Bt ` ū.∇ρa “ 1

c̄2
Bpa
Bt ` ū.∇pa avec ρa “ pa{c̄2

Bu1

Bt ` ū.∇u1 “ Bua

Bt ` ū.∇ua “ ´1

ρ̄
∇pa

d’où le système à résoudre :

$
’’’’’’&
’’’’’’%

Bρ1

Bt ` ū.∇pρ1q “ 1

c̄2

ˆBp1

Bt ` ū.∇p1

˙

Bu1

Bt ` ū.∇u1 “ ´1

ρ̄
∇p1

1

Vg

Bp1

Bt ` Bp1

Br ` p1

r
“ 0

avec la vitesse de groupe définie précédemment.

2.5.2 Conditions de paroi

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

Condition !aérodynamique"

La condition la plus simple à implémenter est une condition limite similaire à celle
utilisée classiquement pour des applications aérodynamiques. La continuité du débit est
obtenue en imposant Bp{Bn “ 0 à la paroi. La masse volumique est donnée par l’équation
des gaz parfaits après avoir déterminé la température à la paroi par l’application de la
condition d’adiabaticité. Pour une paroi non glissante, on applique la condition d’adhérence
u “ v “ 0.

Condition de Tam et Dong

Afin d’éviter une sur-spécification des conditions à la paroi, l’idée est d’introduire
autant d’inconnues supplémentaires que de conditions à vérifier grâce à l’utilisation de
points fantômes. Le nombre de conditions à vérifier dépend du type de paroi que l’on
veut imposer : une seule condition pour une paroi glissante et deux pour une condition
d’adhérence.

Pour le traitement d’une paroi glissante avec v “ 0, on introduit un point fantôme pour
la pression. On impose v “ 0 dans l’équation de conservation de la quantité de mouvement
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2.6 Prise en compte des géométries curvilignes

pour v et on écrit le schéma de discrétisation décentré pour p de la façon suivante (sur 11
points par exemple) :

p
pnq
l,w´1 “ ´ 1

a91´1

9ÿ

i“0

a91i p
pnq
l,w`i

où a91i sont les coefficients optimisés du schéma aux différences finies décentré, l’exposant
91 indiquant que la molécule de calcul comporte neuf points d’un côté et un de l’autre
(voir figure 2.5.2). Les variables u, v et ρ sont elles avancées à la paroi au moyen d’un
schéma totalement décentré, ici un schéma 0-10.

Paroi (j=w)

Points fantômes (j=w−1)

(j=w+2)

(j=w+4)

(j=w+5)

(j=w+6)

(j=w+7)

(j=w+8)

(j=w+9)

(j=w+10)

(j=w+3)

Paroi (j=w)

(j=w+2)

(j=w+4)

(j=w+5)

(j=w+6)

(j=w+7)

(j=w+8)

(j=w+9)

(j=w+10)

(j=w+3)

(j=w+11)

Figure 2.7 – Condition de paroi de Tam et Dong [185]. A gauche schéma pour p, à droite schéma
pour u, v et ρ.

Dans le cas d’une paroi non glissante avec u “ v “ 0, on introduit deux points
fantômes : un sur p pour assurer v “ 0 et un sur τxy pour assurer u “ 0. On intro-

duit la condition u
pn`1q
l,0 “ 0 dans l’équation de quantité de mouvement en x sous sa forme

discrétisée aux points de frontière pl, 0q pour obtenir la valeur du point fantôme pτxyqpnq
l,´1.

On note que l’utilisation d’un deuxième point fantôme sur τxy n’est pas suffisante pour
imposer l’adhérence [66]. Il faut donc surimposer u “ 0 de façon forte. On choisit d’impo-
ser seulement cette condition sans créer le deuxième point fantôme. Dans ce cas, les flux
visqueux sont simplement décentrés vers l’intérieur.

2.6 Prise en compte des géométries curvilignes

Une autre difficulté concerne le passage des maillages cartésiens à des maillages curvi-
lignes, voire non structurés (le cas des maillages non structurés ne sera pas abordé ici). Le
problème consiste à conserver un ordre élevé avec un maillage curviligne. Pour y parvenir,
deux possibilités sont souvent mises en avant. La première est une approche par différences
finies, pour conserver un ordre élevé, combinée à une transformation de coordonnées pour
passer en curviligne [126, 127, 195]. L’autre approche repose sur l’utilisation d’une formu-
lation en volumes finis [109, 148]. On choisit d’utiliser une transformation de coordonnées
2-D uniquement extrudée dans la troisième direction (2,5D).

2.6.1 Transformation de coordonnées

L’utilisation de la méthode de transformation de coordonnées permet le passage entre un
maillage physique curviligne et un maillage de calcul cartésien unitaire. L’évaluation de
la métrique (donc du jacobien - voir paragraphe ci-après) demande une grande précision
si l’on ne veut pas dégrader la solution (d’où le choix de schémas DRP sur 11 points).
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2.6 Prise en compte des géométries curvilignes

De plus, le taux de déformation du maillage semble être une limite aux transformations
de coordonnées [136]. Pour des maillages très déformés, la métrique n’est plus calculée
correctement et, dans ces conditions, l’utilisation de molécules de discrétisation de grande
taille peut être néfaste pour le calcul.

2.6.2 Équations en coordonnées curvilignes

La résolution du système (2.1.1) à l’aide de schémas aux différences finies permet de traiter
toutes les géométries dont le maillage est cartésien. Dès que l’on s’intéresse à des géométries
curvilignes, une transformation géométrique est nécessaire pour continuer à appliquer les
mêmes schémas aux différences finies. Soient pξ, ηq les coordonnées curvilignes ; le système
d’équations (2.1.1 en 2-D) peut alors s’écrire :

BU
Bt `

ˆBF
Bξ

Bξ
Bx ` BF

Bη
Bη
Bx

˙
`

ˆBG
Bξ

Bξ
By ` BG

Bη
Bη
By

˙
“ 0 (2.6.1)

De plus, on peut écrire les relations :

$
&
%

dx “
´

Bx
Bξ

¯
dξ `

´
Bx
Bη

¯
dη

dy “
´

By
Bξ

¯
dξ `

´
By
Bη

¯
dη

ðñ

$
&
%

dξ “
´

Bξ
Bx

¯
dx`

´
Bξ
By

¯
dy

dη “
´

Bη
Bx

¯
dx `

´
Bη
By

¯
dy

(2.6.2)

que l’on met sous la forme :

ˆ
dx

dy

˙
“

˜
Bx
Bξ

Bx
Bη

By
Bξ

By
Bη

¸ ˆ
dξ

dη

˙
ðñ

ˆ
dξ

dη

˙
“

˜
Bξ
Bx

Bξ
By

Bη
Bx

Bη
By

¸ ˆ
dx

dy

˙
(2.6.3)

où l’on a utilisé l’égalité suivante :

˜
Bx
Bξ

Bx
Bη

By
Bξ

By
Bη

¸´1

“
˜

Bξ
Bx

Bξ
By

Bη
Bx

Bη
By

¸
(2.6.4)

La relation précédente permet donc de connâıtre directement la valeur des métriques qui
interviennent dans le système d’équations (2.6.1). Le système (2.6.4) permet d’obtenir les
relations suivantes :

$
’’’’’&
’’’’’%

Bξ
Bx “ 1

J
By
Bη

Bη
Bx “ ´ 1

J
By
Bξ

Bξ
By “ ´ 1

J
Bx
Bη

Bη
By “ 1

J
Bx
Bξ

, (2.6.5)

J étant le jacobien défini par :

J “
ˇ̌
ˇ̌
ˇ

Bx
Bξ

By
Bξ

Bx
Bη

By
Bη

ˇ̌
ˇ̌
ˇ (2.6.6)

Après quelques calculs, il vient les égalités suivantes :

$
&
%

B
Bξ

´
F

Bξ
Bx

¯
` B

Bη

´
F

Bη
Bx

¯
“ BF

Bξ
Bξ
Bx ` BF

Bη
Bη
Bx

B
Bξ

´
G Bξ

By

¯
` B

Bη

´
GBη

By

¯
“ BG

Bξ
Bξ
By ` BG

Bη
Bη
By

(2.6.7)
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2.6 Prise en compte des géométries curvilignes

Les relations (2.6.7) ne sont vraies que si les relations suivantes sont vérifiées :

$
&
%

B
Bξ

´
Bξ
Bx

¯
` B

Bη

´
Bη
Bx

¯
“ 0

B
Bξ

´
Bξ
By

¯
` B

Bη

´
Bη
By

¯
“ 0

(2.6.8)

Si on remplace de Bξ{Bx, Bξ{By, Bη{Bx et Bη{By par leurs valeurs, on obtient :

$
&
%

B
Bξ

´
By
Bη

¯
´ B

Bη

´
By
Bξ

¯
“ 0

B
Bξ

´
Bx
Bη

¯
´ B

Bη

´
Bx
Bξ

¯
“ 0

(2.6.9)

ce qui équivaut à la commutation des dérivées secondes de x et y par rapport à ξ et η.

Finalement, le système (2.6.1) à résoudre devient donc :

BU
Bt ` B

Bξ

ˆ
F

Bξ
Bx ` G

Bξ
By

˙
` B

Bη

ˆ
F

Bη
Bx ` G

Bη
By

˙
“ 0 (2.6.10)

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

#
Fc “ F Bξ

Bx ` G Bξ
By

Gc “ F Bη
Bx ` GBη

By

(2.6.11)

En adoptant ces notations, le système (2.6.10) à résoudre devient :

BU
Bt ` BFc

Bξ ` BGc

Bη “ 0 (2.6.12)

Le système (2.6.12) est formellement similaire au système (2.1.1), à la différence qu’il n’est
plus en variables cartésiennes px, yq mais en variables curvilignes pξ, ηq. Le maillage de
calcul est cartésien régulier, on peut donc appliquer aisément les schémas aux différences
finies. En 2.5-D, la troisième direction reste cartésienne et les dérivées en z restent iden-
tiques à celles du système (2.1.1).

2.6.3 Conditions de paroi en coordonnées curvilignes

Paroi adiabatique

On choisit d’imposer une condition d’adiabadicité à la paroi cela revient donc à annuler
la composante normale à la paroi du gradient de température soit :

∇T.n “ 0

avec :

n “ ∇η

}∇η}

soit en bidimensionnel, en posant Lξ “
b

By
Bξ

2 ` Bx
Bξ

2
:

n “ 1

Lξ

˜
´ By

Bξ
Bx
Bξ

¸
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On peut en déduire l’expression du vecteur tangentiel t :

t “ 1

Lξ

˜
Bx
Bξ
By
Bξ

¸

Le gradient de température peut être explicité de la façon suivante :

∇T “
ˆ BT

Bx
BT
By

˙

soit en curviligne :

∇T “ 1

J

˜
BT
Bξ

By
Bη ´ BT

Bη
By
Bξ

´ BT
Bξ

Bx
Bη ` BT

Bη
Bx
Bξ

¸

On pose tout d’abord ∇T “ ∇Ttt ` ∇Tnn. La composante normale du gradient de
température étant nulle et connaissant t, il suffit donc de trouver ∇Tt “ ∇T.t .
Soit :

∇Tt “ 1

JLξ

„Bx
Bξ

ˆBT
Bξ

By
Bη ´ BT

Bη
By
Bξ

˙
` By

Bξ

ˆ
´BT

Bξ
Bx
Bη ` BT

Bη
Bx
Bξ

˙
(2.6.13)

En simplifiant on obtient :

∇Tt “ BT
Bξ (2.6.14)

Finalement, le gradient de température à la paroi tel que ∇T.n “ 0 s’écrit donc :

∇T “
BT
Bξ

Lξ

˜
Bx
Bξ
By
Bξ

¸

Conditions de paroi et température de paroi

Comme pour les maillages cartésiens, la condition de paroi la plus simple à implémenter
est une condition limite similaire à celle utilisée classiquement en aérodynamique à savoir
Bp
Bn “ 0. En curviligne, afin d’obtenir l’expression de Bp

Bn le long de la paroi, on projette
l’équation de conservation de la quantité de mouvement selon le vecteur ∇η sur la paroi
en négligeant les termes visqueux (cf [50]). On obtient l’expression suivante :

Bp
Bn “ ´ 1

}∇η}2
Bp
Bξ p∇ξ.∇ηq

La valeur de la pression à la paroi peut ensuite être approximée de la façon suivante :

pi,0,k “ pi,1,k ` Bp
Bn

La masse volumique étant donnée par l’équation des gaz parfaits après avoir déterminé
la température à la paroi en appliquant la condition d’adiabadicité. Pour le calcul des
composantes du vecteur vitesse pour une paroi non glissante, on impose simplement comme
on le ferait sur un maillage cartésien, u “ v “ w “ 0.
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2.7 Description du code de calcul parallèle

La bibliothèque MPI est utilisée pour paralléliser le solveur SGE. Pour les Simulations
des Grandes Echelles de couches limites turbulentes, le code est parallélisé en utilisant les
fonctionnalités MPI_CART de MPI. Un exemple est donné par la figure 2.8. Le communica-
teur cartésien répartit automatiquement les processeurs dans les 3 directions. Ce code est
mature pour tourner avec 1024 procs et plus pour des maillages de 100 à 200 millions de
points. Les routines MPI-IO ont été implémentées dans le solveur afin de permettre des
entrées-sorties efficaces en parallèle, notamment pour les gros fichiers comme les fichiers
de redémarrage.

condition periodique

condition periodique
condition libre (non reflexion)

paroi

interface nord (5 plans nx * nz)

interface ouest (5 plans ny * nz) interface est (5 plans ny * nz)

interface sud (5 plans nx * nz)

Figure 2.8 – Domaine de calcul cartésien et spécification des conditions aux limites (en haut) et
interfaces nord, sud, est, ouest pour un bloc (en bas). Les algorithmes spatiaux et temporels étant
explicites, il suffit d’échanger les faces nord, sud, est, ouest. Ces interfaces contiennent 5 points
(correspondant au support des schémas).

La première partie des calculs de couches limites turbulentes est réalisée sur IDRIS
Ada, qui dispose de capacités de stockage plus limitées puis la suite des calculs est ef-
fectuée sur TGCC Curie qui permet l’enregistrement de plans voire de volumes. Ce sto-
ckage représente rapidement plusieurs téraoctets et il a été choisi de ne pas rapatrier les
données en local pour les post-traitements mais de travailler directement sur Curie. L’enre-
gistrement de données volumineuses s’effectue par proc et les routines de post-traitement
sont parallélisées afin de pouvoir réutiliser directement le découpage issu du calcul. Dans le
cadre de cette thèse, une routine de post-traitement permettant des transformées de Fou-
rier tridimensionnelles a été développée (par un principe de transposition des tableaux, de
manière similaire à la parallélisation de la librairie FFTW duMIT), notamment pour le cal-
cul des spectres de pression pariétale, des corrélations spatio-temporels et des cohérences.

Au cours de cette thèse, des efforts d’optimisation de la parallélisation ont été réalisés
afin de limiter les contensions des communications lorsque plus de 1000 processeurs sont
utilisés. En effet, même si les simulations pour 512 ou 1024 procs ont montré de bonnes
scalabilité et régularité avec des communications bloquantes SENDRECV, une saturation
des performances a été observée lorsque plus de 1024 processeurs sont utilisés en fonction
de la répartition des nœuds de calcul alloués par TGCC Curie (Ada, IBM Intel ES 4650,
est moins sensible à cette contension des communications). C’est pourquoi une nouvelle
version du solveur a été écrite avec des communications non bloquantes ISEND/IRECV.
Comme montré sur la figure 2.9 et le tableau 2.2, la scalabilité faible est bonne, avec
une perte d’efficacité très limitée entre 8 et 8192 procs. Quelques irrégularités peuvent
être notées sur la figure, avec un temps absolu parfois réduit (par exemple pour 2048
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Figure 2.9 – Tests de scalabilité faible (1 coeur calcule 90x50x50 points). Une échelle logarith-
mique est utilisée sur la figure de droite pour mettre en évidence le comportement pour un petit
nombre de coeurs.

# cores absolute timing* (s) speedup # blocks 90x50x50

8 112 0.0073 4x2x1

16 104 0.0174 4x2x2

32 105 0.0345 4x4x2

64 109 0.0665 4x4x4

128 109 0.1330 8x4x4

256 105 0.2762 8x8x4

512 94 0.6170 8x8x8

1024 116 1.0000 16x8x8

2048 93 2.4946 16x8x16

4096 136 3.4118 32x8x16

6144 135 5.1365 48x8x16

8192 137 6.7737 64x8x16

Table 2.2 – Scalabilité faible pour la configuration de couche limite turbulente (un temps absolu
de 100 itérations est utilisé pour les tests).
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coeurs), qui peut être interprété comme un poids différents des conditions aux limites non
homogènes dans les directions longitudinales et verticales (une rangée de 5 points résout
des équations différentes). La direction transverse est périodique donc homogène. Sur la
figure 2.10 et le tableau 2.3, on montre les performances en terme de scalabilité forte,
c’est-à-dire en gardant une taille de domaine constante (avec ici environ 1 milliard de
points). On peut observer une très bonne scalabilité du solveur pour cette configuration
inhomogène de couche limite turbulente. Les tests précédents pour des bôıtes de calcul
triplement périodiques avaient montré une bonne scalabilité avec un découpage jusqu’à
des blocs d’environ 503 points par coeur. On montre que cette scalabilité est préservée en
présence de conditions d’entrée, de parois et de conditions de non-réflexion.
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Figure 2.10 – Tests de scalabilité forte (n coeurs pour une grille fixe de 921.6 M points).

# cores absolute timing (s)* speedup grid / core

256 2200 1 360x50x200

512 1220 2.22 360x50x100

1024 640 4.65 180x50x100

2048 296 8.61 180x50x50

4096 136 16.17 90x50x50

Table 2.3 – Scalabilité forte pour la configuration de couche limite turbulente (un temps absolu
de 100 itérations est utilisé pour les tests).

Les calculs avec gradient de pression présentés dans le cadre de cette thèse sont effectués
sur 2048 procs avec des blocs 503 points par cœur. On précise que le code de calcul et les
routines de post-traitement sont réalisés en Fortran 90.

2.8 Conclusion

Dans ce chapitre, les ingrédients de base du solveur numérique utilisé pour réaliser des
calculs directs (champs aérodynamique et aéroacoustique) de couches limites turbulentes à
partir de simulation des grandes échelles ont été montrés. Parmi les méthodes numériques
présentées la contribution et les développement apportés au code CAA utilisé dans le cadre
de cette thèse ont été réalisés sur les point suivants :
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2.8 Conclusion

1. Extension du solveur parallélisé avec la fonctionnalité MPI-cart pour un bloc pa-
rallélépipédique cartésien aux maillages curvilignes :
— mise en place et calcul des flux visqueux et eulériens curvilignes.
— calcul des métriques aux ordres adéquates en fonction de la position de chaque

point par rapport à la paroi afin de conserver la consistance du solveur.
— codage de la condition paroi ”aérodynamique” pour une paroi adiabatique courbe.
— gestion des entrées-sorties MPI (reconstruction des variables à l’aide de la fonc-

tionnalité MPI-IO)

2. Modification des conditions aux limites de Tam et Dong initialement présentes par
l’ajout d’un terme de pénalisation permettant le maintient d’un gradient de pression
(cf partie 3.4.2).

3. Écriture de routines de post-traitement parallèles permettant notamment des trans-
formées de Fourier tridimensionnelles.
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Chapitre 3

Mise en place d’un gradient de

pression

Après avoir décrit les équations de couche limite en présence d’un gradient de pression
axial, l’objectif de ce chapitre est de tester différentes techniques afin de simuler une couche
limite soumise à des gradients de pression adverse et favorable. Deux types de méthodes
d’impositions de gradient sont ici testés pour une couche limite laminaire 2-D. La première
méthode consiste à simuler une couche limite sur une plaque plane le gradient de pression
étant imposé via la condition supérieure du domaine de calcul. Autrement dit, le gradient
de pression est imposé sans que la plaque plane ne subisse une quelconque déformation et
permet ainsi l’utilisation d’un solveur cartésien. Cette méthode peut être mise en place de
deux façons différentes. Soit en utilisant une paroi supérieure solide et déformée (exemples
du convergent et du divergent), soit en imposant une distribution de vitesse au niveau de
la paroi supérieure.
L’utilisation d’une paroi supérieure solide déformée, glissante ou non (figure 3.1b), est
également largement utilisée [24, 115, 198] dans la littérature pour des simulations d’écoule-
ments incompressibles, compressibles ou encore lors d’études expérimentales mais n’est
pas considérée ici. En effet, numériquement et pour des considérations acoustiques, cette
méthode ne peut être employée du fait des réflexions engendrées par la présence de la paroi
solide surplombant le domaine de calcul.
La méthode basée sur l’imposition d’une distribution de vitesse sur la limite supérieure
du domaine (figure 3.1a) est largement employée pour des simulations d’écoulement in-
compressible. Ainsi Spalart et Strelets [180], Alam et Sandham [5], Ripley et Pauley [153]
ou encore Na et Moin [141, 142] l’utilisent pour obtenir un décollement par aspiration sur
la paroi supérieure et Lee et Sung [119] et Piomelli [150] afin d’étudier l’influence d’un
gradient de pression sur les structures présentes dans une couche limite turbulente.
On décide donc dans un premier temps de simuler une couche limite de plaque plane en
présence d’un gradient de pression en utilisant une distribution de vitesse sur la paroi haute
du domaine de calcul. L’imposition d’un gradient de pression est un point très délicat dans
une configuration subsonique compressible et très peu d’études ont été réalisées sur des
couches limites turbulentes en particulier en présence de gradient de pression adverse ou
favorable.



3.1 Équation de couche limite 2-D soumise à un gradient de pression axial

a) b)

Figure 3.1 – Imposition d’un gradient de pression à l’aide de la modification de la paroi haute du
domaine. Par l’utilisation d’une paroi solide déformée à droite et par utilisation d’une distribution
de vitesse à gauche.

Afin d’éviter une mauvaise réaction du solveur compressible utilisé due aux disconti-
nuités engendrées par l’imposition de la distribution de vitesse choisie en une seule ligne
du domaine, on choisit d’initialiser le domaine de calcul dans son intégralité. Il est donc
nécessaire d’être en possession de la solution sur l’ensemble du domaine de calcul. Afin
d’obtenir cela, on choisit d’utiliser la solution de Falkner-Skan [31, 128, 159] qui permet
d’obtenir la solution d’une couche limite sur un dièdre semi-infini d’angle d’ouverture β̂π.

Dans un second temps, on se propose de réaliser des calculs de couches limites avec
gradient de pression sur une plaque déformée. Cette méthode est la plus naturelle (figure
3.2), mais elle requière un solveur curviligne capable de gérer des maillages non-cartésiens.
Avec cette méthode, le gradient est donc directement imposé via la déformation de la paroi
inférieure et aucun modification des conditions aux limites supérieure n’est nécessaire.

Figure 3.2 – Imposition d’un gradient de pression par déformation de la paroi inférieure du
domaine.

3.1 Équation de couche limite 2-D soumise à un gradient de

pression axial

Les équations de couche limite laminaire en écoulement incompressible, stationnaire et
bidimensionnel peuvent être écrites :

Bu
Bx ` Bv

By “ 0 (3.1.1a)

u
Bu
Bx ` v

Bu
By “ ´1

ρ

dp

dx
` ν

B2u
By (3.1.1b)

Bp
By “ 0 (3.1.1c)
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3.1 Équation de couche limite 2-D soumise à un gradient de pression axial

Ces équations sont obtenues à partir des équations de Navier-Stokes en considérant
que l’épaisseur de couche limite δ est petite devant la longueur caractéristique L dans la
direction de l’écoulement et que la variation de pression dans la direction verticale est
négligeable.
De plus, dans l’écoulement externe, le théorème de Bernoulli peut s’écrire :

p` 1

2
ρu2e “ constante (3.1.2)

soit :

´1

ρ

dp

dx
“ ue

due

dx
(3.1.3)

Si on remplace ensuite (3.1.3) dans l’équation (3.1.1b), on obtient finalement les équations
de couche limite en présence d’un gradient de pression axial suivantes :

Bu
Bx ` Bv

By “ 0 (3.1.4a)

u
Bu
Bx ` v

Bu
By “ ue

due

dx
` ν

B2u
By (3.1.4b)

dp

dy
“ 0 (3.1.4c)

À ces équations, on associe les conditions aux limites suivantes :

upx,8q “ uepxq
upx, 0q “ 0

vpx, 0q “ 0

La première condition traduit le fait que la vitesse de l’écoulement loin de la paroi est
égale à la vitesse à l’extérieur de la couche limite. Les deux suivantes sont le résultat du
phénomène d’adhérence qui impose que toutes les composantes de vitesse s’annulent à la
paroi.

On peut également réécrire le problème en utilisant la fonction de courant ψpx, yq
définie telle que :

u “ Bψ
By , v “ ´Bψ

Bx

L’équation de conservation de la masse est directement satisfaite et l’équation de conser-
vation de la quantité de mouvement longitudinale peut donc être réécrite de la manière
suivante :

Bψ
By

B2ψ
BxBy ´ Bψ

By
B2ψ
B2y “ ue

due

dx
` v

B3ψ
By3 (3.1.5)

La troisième condition aux limites peut être réécrite :
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3.2 La méthode de Falkner-Skan

vpx, 0q “
ż x

0

Bψ
Bx px, 0qdx “ ψpx, 0q ´ ψp0, 0q “ 0

Si l’on choisit ψp0, 0q “ 0, les conditions aux limites peuvent être réécrites :

Bψ
By px,8q “ uepxq

Bψ
By px, 0q “ 0

ψpx, 0q “ 0

Les équations de couche limite en présence d’un gradient de pression axial étant expli-
citées, on peut à présent décrire la méthode de Falkner-Skan que l’on utilise afin d’imposer
un gradient de pression axial.

3.2 La méthode de Falkner-Skan

3.2.1 Présentation de la méthode

La méthode de Falkner-Skan permet de développer des solutions auto-semblables pour
une classe de problème où la vitesse extérieure ue d’une couche limite soumise à un gradient
de pression axial varie selon :

ue “ Cxm (3.2.1)

avec C et m des constantes.

La solution de Falkner-Skan correspond à des solutions d’écoulements autour d’un
dièdre pour un gradient de pression favorable et à un écoulement dans un divergent pour
un gradient défavorable. Les deux cas sont schématisés sur la figure 3.3 ci-dessous.

..

Figure 3.3 – Écoulements pouvant être résolus à l’aide de la méthode de Falkner-Skan (a)

un écoulement autour d’un dièdre d’angle β̂π et (b) un écoulement dans un divergent d’angle

d’expansion ´β̂π.

Les relations entre m et β̂ qui définit l’angle du dièdre ou du divergent sont :
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3.2 La méthode de Falkner-Skan

m “ β̂

2 ´ β̂
ou β̂ “ 2m

m` 1

On peut de plus définir α comme l’angle de demi-dièdre ou d’élargissement du divergent
comme :

α “ β̂π

2

Sur la figure 3.3, on observe que le cas m “ 0 et donc β̂ “ 0, correspond à la solution de
Blasius [31] soit le cas d’un écoulement sur une plaque plane sans gradient de pression. Si
m “ 1 et β̂ “ 1, l’angle du dièdre est de 180˝ ; la solution de Falkner-Skan devient donc
une solution d’un écoulement stagnant. On peut également noter que lorsque β̂ et m sont
positifs (cas 3.3a), l’écoulement subit un gradient de pression favorable et est accéléré alors
que si β̂ et m sont négatifs (cas 3.3b), l’écoulement subit un gradient de pression adverse,
et est ralenti.

La transformation de Falkner-Skan peut être effectuée en utilisant la variable de simi-
litude η définie [31] comme :

η “
´ ue
νx

¯ 1

2

y (3.2.2)

La fonction de courant est réécrite de la façon suivante :

ψ “ pνuexq 1

2 fpηq (3.2.3)

Les conditions aux limites deviennent donc :

f 1pη8q “ 1

f 1p0q “ 0

fp0q “ 0

Et les composantes du champ vitesse peuvent donc être réécrites de la façon suivante :

u “ Bψ
By “ uef

1pηq (3.2.4a)

v “ ´Bψ
Bx “ m` 1

2

´νue
x

¯ 1

2

ˆ
1 ´m

1 `m
ηf 1 ´ f

˙
(3.2.4b)

On peut également expliciter l’épaisseur de couche limite de déplacement et de quantité
de mouvement en remplaçant u par son expression en fonction de f et utilisant l’expression
de la variable de similitude. On obtient :

δ “ ∆1

ˆ
νx

ue

˙ 1

2

(3.2.5a)

δ1 “ ∆2

ˆ
νx

ue

˙ 1

2

(3.2.5b)

θ “ ∆3

ˆ
νx

ue

˙ 1

2

(3.2.5c)
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3.2 La méthode de Falkner-Skan

avec :

∆1 “ η8 (3.2.6a)

∆2 “
ż η8

0

p1 ´ f 1pηqqdη (3.2.6b)

∆3 “
ż η8

0

f 1p1 ´ f 1pηqqdη (3.2.6c)

La valeur de η8 est obtenue en cherchant η telle que f 1pηq “ 0.99.

On remplace à présent les expressions de ue (3.2.1) et des dérivées de la fonction de courant
(3.2.4a) et (3.2.4b) dans l’équation (3.1.5). Le problème peut être finalement réécrit de la
façon suivante :

f3 ` m` 1

2
ff2 `mp1 ´ f 12q “ 0 (3.2.7)

Cette équation différentielle pour f est appelée équation de Falkner-Skan.

On peut remarquer que lorsque m “ 0, on retrouve l’équation du problème de Blasius
[31]. Afin de résoudre cette équation différentielle, il est nécessaire d’utiliser une méthode
d’intégration numérique. On décide ici d’utiliser une méthode de ! tir ".

3.2.2 Résolution numérique de l’équation de Falkner-Skan

Afin de résoudre l’équation de Falkner-Skan, on utilise une méthode d’intégration
numérique indirecte dite de ! tir ". On remplace tout d’abord l’équation différentielle
pour f au troisième ordre que l’on souhaite intégrer (3.2.7) par un système de Cauchy
contenant trois équations différentielles au premier ordre de la façon suivante :

$
&
%

f 1 “ g

g1 “ h

h1 “ ´m`1
2
fh´mp1 ´ g2q

Les conditions aux limites deviennent donc :
$
&
%

gpη8q “ 1
fp0q “ 0
gp0q “ 0

On définit de plus α0 tel que hp0q “ α0. Le problème aux limites précédemment défini est
ensuite ramené à un problème aux valeurs initiales suivant :

$
&
%

f 1 “ g

g1 “ h

h1 “ ´m`1
2
fh´mp1 ´ g2q

associé aux conditions initiales : $
&
%

fp0q “ 0
gp0q “ 0
hp0q “ α0

Lors de l’intégration numérique, on cherche à déterminer α0 pour satisfaire la condition
aux limites en η8 soit à trouver la valeur de α0 telle que :
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3.3 Mise en œuvre d’un calcul avec gradient de pression sur une plaque plane

Npα0q “ gpη8, α0q ´ 1 “ 0

Afin de réaliser cela, on utilise l’algorithme de Newton suivant :

αn`1
0 “ αn

0 ´ Npαn
0 q

BN
Bα0

|αn
0

Afin d’évaluer le terme BN
Bα0

, on choisit de résoudre en parallèle du système principal, le
système additionnel suivant :

$
&
%

F 1 “ G

G1 “ H

H 1 “ ´m`1
2

pfH ` hF q ` 2mGg

associé aux conditions initiales : $
&
%

F p0q “ 0
Gp0q “ 0
Hp0q “ 1

L’intégration simultanée de ces deux systèmes en utilisant les deux jeux de conditions
initiales qui leur sont associées permet donc la résolution numérique de l’équation associée
au problème de Falkner-Skan.

3.3 Mise en œuvre d’un calcul avec gradient de pression sur

une plaque plane

3.3.1 Description de la simulation

Le domaine de calcul est défini par un maillage cartésien constitué de 250 ˆ 80 points
et qui est raffiné près de la paroi grâce à une progression géométrique dont le taux
d’étirement est de 2%. La plus petite taille de maille qui est au niveau de la paroi est
de ∆ymin “ 2.8 ˆ 10´6m. Le maillage est uniforme dans la direction longitudinale avec
∆x “ 1.2 ˆ 10´5m.

On choisit de mettre 15 points dans la couche limite à l’entrée du domaine de calcul
ce qui correspond à une épaisseur de couche limite de δ0 “ 4.47 ˆ 10´5m. On effectue un
jeu de simulations à Mach 0.3 et au nombre de Reynolds d’entrée basé sur l’épaisseur de
couche limite δ0 égal à Reδ0 “ 516.

L’expression de la vitesse extérieure est :

ue “ u0

xm0
xm (3.3.1)

où u0 est la vitesse extérieure lorsque m “ 0, soit lorsque que la couche limite n’est pas
soumise à un gradient de pression. La pression de référence est p0 “ 101 300 Pa. La distance
x0 correspond à la longueur nécessaire à la couche limite pour atteindre une hauteur δ0
que l’on impose à l’entrée du domaine de calcul.
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3.3 Mise en œuvre d’un calcul avec gradient de pression sur une plaque plane

3.3.2 Initialisation du calcul

On choisit d’initialiser le calcul à l’aide de la solution de Falkner-Skan. Il est donc
nécessaire de connâıtre cette solution en chaque point du domaine de calcul. On résout
pour cela l’équation de Falkner-Skan en chaque point du domaine de calcul discrétisant
l’axe des abscisses.

Afin de réaliser cela, on définit tout d’abord x0 comme la distance depuis l’origine
fictive à partir de laquelle la couche limite que l’on simule commence à se développer de
la façon suivante :

x0 “ Re21ν

∆2
2ue

(3.3.2)

où Re1 est le nombre de Reynolds basé sur l’épaisseur de déplacement δ1.
Pour l’épaisseur de couche limite que l’on a choisie en entrée, on a x0 “ 9.45 ˆ 10´4m

lorsque la couche limite n’est pas en présence d’un gradient de pression.
En chaque point i discrétisant l’axe des abscisses du domaine, on définit l’épaisseur de
déplacement δ1 associée de la façon suivante :

δ1i “ ∆2
pνpxi ` x0qq 1

2

ue
(3.3.3)

On en déduit l’expression de la fonction de similitude sur laquelle on résout l’équation de
Falkner-Skan :

η “ y∆2

δ1
(3.3.4)

Il suffit ensuite de reconstruire les composantes de vitesse grâce aux expressions (3.2.4a)
et (3.2.4b).

Afin d’éviter une dérive de la solution imposée et de maintenir le gradient de pression
choisi, il est nécessaire d’introduire un rappel des différentes variables du problème au
niveau de la limite supérieure du domaine.
Ainsi à chaque étape de l’avancement temporel du calcul, on ajoute un terme correctif
introduit par Rudy et Strikwerda [158] à une variable ”Var” de la façon suivante :

Var “ Var ´ χxpVar ´ Vargradq (3.3.5)

où χy le coefficient de rappel suffisamment faible (χy “ 0.001) pour que la correction ne
soit pas trop intrusive dans le calcul, Var la variable que l’on souhaite corriger à l’instant t
auquel le calcul se situe et Vargrad la valeur à donner à cette variable en haut du domaine
de calcul permettant de maintenir le gradient de pression souhaité. Cette correction peut
être appliquée à une ou plusieurs variables du problème.
Elle peut être également utilisée à l’entrée du domaine de calcul pour corriger d’éventuelles
dérives de la variable u afin de maintenir l’épaisseur de couche limite souhaitée.

Sur la figure 3.4, les champs de vitesses u et v sont obtenus pour un écoulement sur
plaque plane avec la solution de Falkner-Skan pour m “ 0 et β̂ “ 0.
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3.3 Mise en œuvre d’un calcul avec gradient de pression sur une plaque plane

(a) Champ de vitesse u (b) Champ de vitesse v

Figure 3.4 – Champs de vitesses obtenus grâce à la résolution du problème de Blasius.

Sur la figure 3.5, les champs de vitesses u et v en présence d’un gradient de pression
adverse sont obtenus avec la solution de Falkner-Skan pour m “ ´0.03 et β̂ “ ´0.0619
correspondant à un écoulement dans un divergent d’angle d’élargissement α “ 5.5670˝.

(a) Champ de vitesse u (b) Champ de vitesse v

Figure 3.5 – Champs de vitesses obtenus grâce à la résolution du problème de Falkner-Skan pour
m “ ´0.03.

Enfin, sur la figure 3.6, les champs de vitesses u et v en présence d’un gradient de
pression favorable sont obtenus avec la solution de Falkner-Skan pour m “ 0.03 et β̂ “
0.0583 correspondant à un écoulement sur un dièdre de demi angle α “ 5.2427˝.

(a) Champ de vitesse u (b) Champ de vitesse v

Figure 3.6 – Champs de vitesses obtenus grâce à la résolution du problème de Falkner-Skan pour
m “ 0.03.

Sur la figure 3.7 où sont superposés les profils de vitesse u obtenus grâce à la solution de
l’équation de Falkner-Skan pour différentes valeurs dem, on peut observer l’impact du gra-
dient sur le profil de vitesse. En présence d’un gradient de pression favorable l’écoulement
est donc accéléré et la couche limite a tendance à moins s’épaissir. Au contraire, avec un
gradient de pression défavorable, l’écoulement est ralenti et la couche limite a tendance à
s’épaissir d’avantage.

63



3.3 Mise en œuvre d’un calcul avec gradient de pression sur une plaque plane
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m = 0 (Gradient nul)
m = −0,03 (Gradient adverse)
m = 0,03 (Gradient favorable)

Figure 3.7 – Profils de vitesse dans une couche limite en présence de différents gradients de
pression.

3.3.3 Calcul avec un gradient de pression faible

On effectue tout d’abord trois simulations correspondant aux cas de couche limite sur
plaque plane soumise à un gradient de pression nul, défavorable et favorable en initialisant
tout d’abord les différents calculs avec les solutions exactes issues de la résolution du
problème de Falkner-Skan pour les différentes valeurs de m.
On éprouve ensuite la robustesse du solveur en initialisant le calcul avec des champs de
vitesses approchés voire inexacts.
Les résultats que l’on présente ont été obtenus après 30000 itérations avec un nombre CFL
de 1.6 basé sur ∆ymin et sont comparés à ceux obtenus directement avec à la méthode de
Falkner-Skan.

Initialisation du calcul avec la solution exacte

Dans cette partie, on choisit d’initialiser le calcul avec la solution exacte pour les com-
posantes de vitesses u et v, la pression étant initialisée à la pression de référence.

Afin de maintenir le gradient de pression initialement imposé à la couche limite de plaque
plane, on applique de plus la correction (4.2.1) aux deux composantes de vitesses u et v
sur la frontière superieure du domaine de calcul à chaque étape de l’avancement temporel.
Le calcul étant initialisé à l’aide de la solution exacte, la valeur du coefficient de rappel
χy permettant le maintien du gradient de pression ne nécessite pas une valeur trop impor-
tante. Ainsi, on choisit χy “ 0.001.

On initialise tout d’abord le calcul avec la solution de Blasius donc en utilisant la
solution issue de la résolution du problème de Falkner-Skan lorsque m “ 0. Afin de com-
parer les résultats obtenus, on superpose les profils de vitesse obtenus sur la figure 3.8 en
différentes abscisses du domaine de calcul avec les profils de vitesse de Blasius pour les
deux composantes.
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3.3 Mise en œuvre d’un calcul avec gradient de pression sur une plaque plane

L’évolution de l’épaisseur de déplacement sur la figure 3.9 obtenue est également comparée
à celle obtenue grâce à la solution analytique.
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(a) Profil de vitesse u en fonction de η
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(b) Profil de vitesse v en fonction de η

Figure 3.8 – Évolution d’une couche limite sur une plaque plane en initialisant u et v avec la
solution de Blasius. Les profils de vitesses u à gauche (a) et v à droite (b) sont superposés avec
ceux obtenus grâce à la solution analytique de Falkner-Skan pour m “ 0 ( ) aux positions : `,
x
δ0

“ 68.3 ; ˚, x
δ0

“ 72.7 ; ˝, x
δ0

“ 77.1 ; △, x
δ0

“ 81.5 ; ˛, x
δ0

“ 85.7 ; , x
δ0

“ 90.1.
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Figure 3.9 – Évolution de l’épaisseur de déplacement en initialisant u et v avec la solution de
Falkner-Skan. Comparaison de la solution issue du solveur ( ) avec la solution analytique
( ) pour m “ 0.

Sur les figures 3.8 et 3.9, on observe que les différentes courbes tracées se superposent
bien avec celles obtenues grâce à la solution analytique.
On observe néanmoins de légers écarts au niveau des profils de vitesse v qui est en effet
un paramètre très sensible car d’ordre de grandeur très faible pour un cas de couche
limite sur plaque plane. Les résultats obtenus étant convaincants pour une simulation sans
gradient de pression, on s’intéresse à présent aux calculs avec gradient de pression adverse
et favorable.

On initialise à présent le calcul avec la solution de Falkner-Skan pour m “ ´0.03, soit
pour un gradient de pression défavorable. Sur la figure 3.10, on superpose les profils de
vitesse obtenus en différentes abscisses du domaine de calcul avec le profil de Falkner-Skan
calculé pour m “ ´0.03 et m “ 0 afin d’observer l’influence du gradient de pression.
L’évolution de l’épaisseur de déplacement obtenue en utilisant la solution de Falkner-Skan
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3.3 Mise en œuvre d’un calcul avec gradient de pression sur une plaque plane

pour m “ ´0.03 et m “ 0 ainsi que celle obtenue grâce au solveur sont tracées sur la
figure 3.11.
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Figure 3.10 – Évolution d’une couche limite sur une plaque plane soumise à un gradient de
pression adverse en initialisant u et v avec la solution de Falkner-Skan. Comparaison des profils de
vitesses u à gauche (a) et v à droite (b) qui sont superposés avec ceux obtenus grâce à la solution
analytique de Falkner-Skan pour m “ ´0.03 ( ) et pour m “ 0 ( ) aux positions `,
x
δ0

“ 50.6 ; ˚, x
δ0

“ 57.9 ; ˝, x
δ0

“ 64.2 ; △, x
δ0

“ 70.2 ; ˛, x
δ0

“ 75.7 ; , x
δ0

“ 81.0.
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Figure 3.11 – Évolution de l’épaisseur de déplacement en présence d’un gradient de pression
adverse en initialisant u et v avec la solution de Falkner-Skan. Comparaison de la solution issue
du solveur ( ) pour m “ ´0.03 avec la solution analytique ( ) et la solution de Blasius
( ).

Sur les figures 3.10 et 3.11 on observe, malgré de légères différences notamment au
niveau de l’évolution de l’épaisseur de déplacement où un léger écart est présent entre
les deux courbes, que la correction (4.2.1) appliquée au niveau de la paroi supérieure du
domaine de calcul aux variables u et v est suffisante pour maintenir le gradient de pression
pendant la durée du calcul lorsque que la couche limite est en présence d’un gradient de
pression adverse.

Enfin, on initialise ensuite le calcul avec la solution de Falkner-Skan pour m “ 0.03,
soit pour un gradient de pression favorable. Les figures 3.12 et 3.13 présentent les résultats
obtenus qui sont également comparés à la solution analytique.
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Figure 3.12 – Évolution d’une couche limite sur une plaque plane soumise à un gradient de
pression favorable en initialisant u et v avec la solution de Falkner-Skan. Comparaison des profils
de vitesses u à gauche (a) et v à droite (b) qui sont superposés avec ceux obtenus grâce à la
solution analytique de Falkner-Skan pour m “ 0.03 ( ) et pour m “ 0 ( ) aux positions
`, x

δ0
“ 50.6 ; ˚, x
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“ 57.9 ; ˝, x

δ0
“ 64.2 ; △, x

δ0
“ 70.2 ; ˛, x

δ0
“ 75.7 ; , x

δ0
“ 81.0.
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Figure 3.13 – Évolution de l’épaisseur de déplacement en présence d’un gradient de pression
favorable en initialisant u et v avec la solution de Falkner-Skan. Comparaison de la solution issue
du solveur ( ) pour m “ 0.03 avec la solution analytique ( ) et la solution de Blasius
( ).

Lorsque la couche limite est en présence d’un gradient de pression favorable, le constat
est le même que celui fait pour un gradient de pression adverse. En effet, sur les figures
3.12 et 3.13 on observe malgré de légères différences notamment au niveau des profils de
vitesse v, que le gradient de pression est bien maintenu grâce à la correction utilisée.
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(a) Résidus pour un gradient de pression favorable
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Figure 3.14 – Évolutions des résidus Respρq ( o), Respρuq ( △), Respρvq ( ▽) et
Respρeq ( ), calculés en utilisant la norme L2 dans le cas d’un gradient de pression favorable
(à gauche) et adverse (à droite) lorsque l’on initialise le calcul à l’aide des solutions exactes en u
et v.

Lorsque l’on initialise le calcul avec la solution exacte pour u et v, on est donc capable
de maintenir un gradient de pression en utilisant la correction (4.2.1) sur la paroi supérieure
du domaine de calcul. De plus, comme on peut l’observer sur la courbe 3.14 présentant
l’évolution des résidus en fonction du nombre d’itérations, le code de calcul s’est bien
adapté au fur et à mesure à la solution qu’on lui a imposé et converge vers un état
stationnaire.
On essaye à présent d’éprouver la robustesse du solveur en utilisant une initialisation plus
éloignée de la solution exacte. On pourra ainsi mettre en évidence d’éventuelles limites de
cette méthode.

Initialisation du calcul avec une solution approchée

Afin de tester les limites du solveur, on initialise donc le calcul avec une solution
approchée. On choisit dans un premier temps d’initialiser le champ de vitesse v à 0 sur
l’ensemble du domaine. Le champ de vitesse longitudinale u est initialisé avec la solution
exacte et le champ de pression à la pression de référence. La correction (4.2.1) est appliquée
aux deux composantes de vitesses. La simulation est à nouveau effectuée pour les deux cas
avec les gradients de pression précédemment mis en œuvre. Avec une telle initialisation, la
valeur du coefficient de rappel χy nécessite d’être plus importante. Néanmoins, au fur et à
mesure de l’établissement de la solution recherchée, on diminue progressivement sa valeur.
Ainsi, on choisit χy “ 0.1 en début de calcul. En fin de calcul, on diminue progressivement
sa valeur jusqu’à atteindre χy “ 0.001.

Les premiers résultats obtenus ont mis en évidence une violente réaction des conditions
aux limites en partie due à l’initialisation incorrecte du solveur compressible et notamment
de la condition de sortie qui a dégradé les résultats. Afin d’éviter cela, on applique un
étirement du maillage de part et d’autre du domaine de calcul. Ainsi, l’influence néfaste
des conditions aux limites est éloignée du domaine d’intérêt de la simulation. Les résultats
qui sont présentés par la suite ont donc été obtenus sur un maillage étiré de part et d’autre
du domaine à l’aide d’un taux d’étirement sur 40 points de 5% en entrée et de 7% en sortie.
On rajoute de plus 50 points dans la direction longitudinale.
Le nouveau domaine de calcul étant à présent plus grand, on effectue 80000 itérations avec
un CFL de 1.6.
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Les résultats obtenus sont tracés sur les figures 3.15 et 3.16 pour le gradient de pression
adverse et 3.17 et 3.18 pour le gradient de pression favorable. Les profils de vitesses v
initialement à 0 se sont donc bien, au fur et à mesure du calcul et sous l’influence de la
correction des variables de vitesse, rapprochés des profils de vitesse v correspondant aux
gradients de pression choisis.
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Figure 3.15 – Évolution d’une couche limite sur une plaque plane soumise à un gradient de
pression adverse en initialisant u avec la solution de Falkner-Skan et v à 0. Comparaison des profils
de vitesses u à gauche (a) et v à droite (b) qui sont superposés avec ceux obtenus grâce à la solution
analytique de Falkner-Skan pour m “ ´0.03 ( ) et pour m “ 0 ( ) aux positions : `,
x
δ0

“ 68.3 ; ˚, x
δ0

“ 72.7 ; ˝, x
δ0

“ 77.1 ; △, x
δ0

“ 81.5 ; ˛, x
δ0

“ 85.7 ; , x
δ0

“ 90.1.
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Figure 3.16 – Évolution de l’épaisseur de déplacement en présence d’un gradient de pression
adverse en initialisant u avec la solution de Falkner-Skan et v à 0. Comparaison de la solution issue
du solveur ( ) pour m “ ´0.03 avec la solution analytique ( ) et la solution de Blasius
( ).
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Figure 3.17 – Évolution d’une couche limite sur une plaque plane soumise à un gradient de
pression favorable en initialisant u avec la solution de Falkner-Skan et v à 0. Comparaison des
profils de vitesses u à gauche (a) et v à droite (b) qui sont superposés avec ceux obtenus grâce à la
solution analytique de Falkner-Skan pour m “ 0.03 ( ) et pour m “ 0 ( ) aux positions :
`, x

δ0
“ 68.3 ; ˚, x

δ0
“ 72.7 ; ˝, x

δ0
“ 77.1 ; △, x

δ0
“ 81.5 ; ˛, x

δ0
“ 85.7 ; , x

δ0
“ 90.1.
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Figure 3.18 – Évolution de l’épaisseur de déplacement en présence d’un gradient de pression
favorable en initialisant u avec la solution de Falkner-Skan et v à 0. Comparaison de la solution
issue du solveur ( ) pour m “ 0.03 avec la solution analytique ( ) et la solution de
Blasius ( ).

Les résultats obtenus en initialisant le champ de vitesse v à 0 et u avec la solution
de Falkner-Skan ont montré que l’on est capable d’obtenir le gradient souhaité grâce à
la condition de rappel utilisée sur la face supérieure du domaine de calcul. On essaye à
présent d’éprouver d’avantage la robustesse du solveur en initialisant de plus le champ
vitesse u par une solution approchée.

On initialise à présent le champ de vitesse u avec un profil de Falkner-Skan δ0 extrudé
sur l’ensemble du domaine. Le champ de vitesse v est initialisé à 0 et les autres paramètres
du calcul, à savoir le champ de pression ainsi que la correction sont identiques à ceux
utilisés dans les calculs précédents.
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Figure 3.19 – Évolution d’une couche limite sur une plaque plane soumise à un gradient de
pression défavorable en initialisant u avec un profil extrudé de Falkner-Skan et v à 0. Comparaison
des profils de vitesses u à gauche (a) et v à droite (b) qui sont superposés avec ceux obtenus grâce
à la solution analytique de Falkner-Skan pour m “ ´0.03 ( ) et pour m “ 0 ( ) aux
positions : `, x

δ0
“ 68.3 ; ˚, x

δ0
“ 72.7 ; ˝, x

δ0
“ 77.1 ; △, x

δ0
“ 81.5 ; ˛, x

δ0
“ 85.7 ; , x

δ0
“ 90.1.
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Figure 3.20 – Évolution de l’épaisseur de déplacement en présence d’un gradient de pression
favorable en initialisant u avec un profil extrudé de Falkner-Skan et v à 0. Comparaison de la
solution issue du solveur ( ) pour m “ ´0.03 avec la solution analytique ( ) et la
solution de Blasius ( ).
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Figure 3.21 – Évolution d’une couche limite sur une plaque plane soumise à un gradient de
pression favorable en initialisant u avec un profil extrudé de Falkner-Skan et v à 0. Comparaison
des profils de vitesses u à gauche (a) et v à droite (b) qui sont superposés avec ceux obtenus grâce à
la solution analytique de Falkner-Skan pour m “ 0.03 ( ) et pour m “ 0 ( ) aux positions :
`, x

δ0
“ 68.3 ; ˚, x

δ0
“ 72.7 ; ˝, x

δ0
“ 77.1 ; △, x

δ0
“ 81.5 ; ˛, x

δ0
“ 85.7 ; , x

δ0
“ 90.1.
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Figure 3.22 – Évolution de l’épaisseur de déplacement en présence d’un gradient de pression
favorable en initialisant u avec un profil extrudé de Falkner-Skan et v à 0. Comparaison de la
solution issue du solveur ( ) pour m “ 0.03 avec la solution analytique ( ) et la solution
de Blasius ( ).

Sur les figures 3.19 et 3.20 pour le gradient de pression adverse, on observe que les
résultats obtenus sont très différents de la solution analytique notamment au niveau des
profils de vitesse v et l’évolution de l’épaisseur de déplacement δ1. Ces différences sont
moins importantes dans le cas du gradient de pression favorable sur les figures 3.21 et 3.22
où seuls les profils de vitesse v ne sont pas parfaitement superposés au profil de Falkner-
Skan.

La même expérience a été réalisée en initialisant le champ de vitesse v avec la solu-
tion analytique et u par un profil extrudé de Falkner-Skan et les résultats obtenus sont
identiques à ceux obtenus précédemment lorsque le champs de vitesse v était initialisé à
0.

L’évolution des résidus (figure 3.23) indique dans les deux cas que le code s’est adapté
à la solution initiale et converge vers la solution stationnaire présentée précédemment.
On peut en conclure qu’itérer d’avantage ne permettrait pas l’obtention d’une solution se

72



3.3 Mise en œuvre d’un calcul avec gradient de pression sur une plaque plane

rapprochant d’avantage de la solution analytique.
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(a) Résidus pour un gradient de pression favorable
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Figure 3.23 – Évolutions des résidus Respρq ( o), Respρuq ( △), Respρvq ( ▽) et
Respρeq ( ), calculés en utilisant la norme L2 dans le cas d’un gradient de pression favorable
(à gauche) et adverse (à droite) lorsque l’on initialise u avec un profil extrudé de Falkner-Skan et
v à 0.

Ces observations, permettent de déduire que l’initialisation correcte du champ de vi-
tesse u est un paramètre crucial du problème lorsque l’on souhaite imposer un gradient
de pression à une couche limite grâce à une distribution de vitesse sur la paroi supérieure
du domaine de calcul en régime compressible subsonique. Il faudra donc l’initialiser de
façon la plus judicieuse possible en particulier lorsque l’on souhaite imposer un gradient
de pression adverse.

3.3.4 Calcul avec un gradient de pression fort

On décide à présent de réaliser des simulations de couche limite sur plaque plane
soumise à des gradients de pression adverse et favorable plus forts. On choisit de mettre
en œuvre deux calculs sur des maillages identiques à ceux utiliser précédemment tout en
conservant la même approche d’application du gradient (initialisation grâce à la méthode
de Falkner-Skan associée à une correction de la vitesse sur la paroi supérieure du domaine
de calcul) mais en utilisant à présent m “ ´0.07 pour un gradient plus fort adverse et
m “ 0.07 pour un gradient plus fort favorable. Ces valeurs de m correspondent β̂ “ ´0.15
et α “ ´13.55˝ pour le cas de gradient adverse et β̂ “ 0.13 et α “ 11.78˝ pour le cas de
gradient favorable.

Les figures 3.24 et 3.25 contiennent les résultats obtenus pour un gradient de pression
adverse et les figures 3.26 et 3.27, ceux pour un gradient de pression favorable.
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Figure 3.24 – Évolution d’une couche limite soumise à un gradient de pression adverse fort sur
une plaque plane en initialisant u et v avec la solution de Falkner-Skan. Comparaison des profils de
vitesses u à gauche (a) et v à droite (b) qui sont superposés avec ceux obtenus grâce à la solution
analytique de Falkner-Skan pour m “ ´0.07 ( ) et pour m “ 0 (Blasius) ( ) aux positions
`, x

δ0
“ 44.6 ; ˚, x

δ0
“ 50.3 ; ˝, x

δ0
“ 55.5 ; △, x

δ0
“ 60.4 ; ˛, x

δ0
“ 64.9 ; , x

δ0
“ 69.2.
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Figure 3.25 – Évolution de l’épaisseur de déplacement d’une couche limite soumise à un gradient
de pression adverse fort sur une plaque plane en initialisant u et v avec la solution de Falkner-Skan.
Comparaison de la solution issue du solveur ( ) pour m “ ´0.07 avec la solution analytique
( ) et la solution de Blasius ( ).
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Figure 3.26 – Évolution d’une couche limite soumise à un gradient de pression favorable fort sur
une plaque plane en initialisant u et v avec la solution de Falkner-Skan. Comparaison des profils de
vitesses u à gauche (a) et v à droite (b) qui sont superposés avec ceux obtenus grâce à la solution
analytique de Falkner-Skan pour m “ 0.07 ( ) et pour m “ 0 (Blasius) ( ) aux positions
`, x

δ0
“ 44.6 ; ˚, x

δ0
“ 50.3 ; ˝, x

δ0
“ 55.5 ; △, x

δ0
“ 60.4 ; ˛, x

δ0
“ 64.9 ; , x

δ0
“ 69.2.

0 20 40 60 80 100 120 140 160 180
1

1.5

2

2.5

δ 1/δ
1,

0

x/δ
1,0

 

 

Figure 3.27 – Évolution de l’épaisseur de déplacement d’une couche limite soumise à un gradient
de pression favorable fort sur une plaque plane en initialisant u et v avec la solution de Falkner-Skan.
Comparaison de la solution issue du solveur ( ) pour m “ 0.07 avec la solution analytique
( ) et la solution de Blasius ( ).

Sur les figures 3.24 et 3.25 pour le cas adverse et 3.26 et 3.27 pour le cas favorable,
on peut remarquer que le gradient de pression est parfaitement maintenu en adverse et en
favorable même lorsque il est plus important.

3.3.5 Évacuation d’une impulsion acoustique

Afin de pouvoir mettre en place une couche limite turbulente 3-D sur plaque plane
avec gradient de pression et de calculer son rayonnement acoustique, il est nécessaire que
la fonction de rappel utilisée pour maintenir le gradient de pression permette toujours
l’évacuation des ondes acoustiques. Afin de vérifier cela, on décide à partir d’un calcul
convergé (après 30000 itérations) avec gradient de pression, d’injecter une impulsion gaus-
sienne Pgauss au champ de pression définie de la façon suivante :
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Pgauss “ 10e´σxppx´xmq2`py´ymq2q

avec σx “ lnp2.q
9∆x2 , xm et ym les coordonnées du centre de la gaussienne ici en (nx{2, ny{2).

Sur les figures 3.29 et 3.28 on peut observer que l’impulsion est correctement évacuée
par la condition au limite supérieure du domaine. Le rappel de pression imposé ne génère
aucune réflexion de l’onde acoustique qui est correctement évacuée.

Figure 3.28 – Évolution d’une impulsion gaussienne dans un champ de pression perturbé p’ en
présence d’un gradient de pression adverse pour m “ ´0.03 à différents instants (20,30, 60, 80, 140
et 250 itérations après l’insertion de l’impulsion).
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Figure 3.29 – Évolution d’une impulsion gaussienne dans un champ de pression perturbé p’ en
présence d’un gradient de pression favorable pour m “ 0.03 à différents instants (20,30, 60, 80, 140
et 250 itérations après l’insertion de l’impulsion).
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3.4 Mise en œuvre d’un calcul avec gradient de pression sur

une plaque inclinée

La méthode la plus naturelle permettant d’imposer un gradient de pression à une
couche limite sur une plaque plane est la déformation de cette dernière. Dans cette partie,
on cherche donc à imposer un gradient de pression à une couche limite en déformant la
paroi solide inférieure du domaine de calcul. Afin d’effectuer cela, il a tout d’abord été
nécessaire d’ajouter au solveur le traitement des géométries curvilignes qui n’était pas
initialement présent dans le code CAA utilisé. Cette partie permet donc également la
validation du code curviligne.

3.4.1 Description de la simulation

Le domaine de calcul est défini par un maillage curviligne constitué de 250ˆ 80 points
et qui est raffiné verticalement près de la paroi grâce à une progression géométrique dont
le taux d’étirement est de 2%. La plus petite taille de maille verticale qui est située au
niveau de la paroi est de ∆ymin “ 2.8ˆ10´6 m. Le maillage est uniforme dans la direction
longitudinale avec ∆x “ 1.2 ˆ 10´5 m.
Le maillage a été réalisé en effectuant une rotation d’un maillage cartésien d’un angle α
correspondant à l’inclinaison de la plaque souhaitée. On choisit de mettre 15 points dans
la couche limite à l’entrée du domaine de calcul ce qui correspond à une épaisseur de
couche limite de δ0 “ 4.47.10´5m. On effectue une simulation à Mach 0.3 et au nombre
de Reynolds d’entrée basé sur l’épaisseur de couche limite δ0 égal à Reδ0 “ 516.
La pression de référence est p0 “ 101 300 Pa.

3.4.2 Initialisation du calcul

Comme pour les cas de plaque plane traités précédemment, on choisit d’initialiser le
calcul à l’aide de la solution de Falkner-Skan pour les composantes de vitesse u et v afin
d’éviter une réaction néfaste du solveur compressible. Le champ de pression étant initialisé
à la pression de référence.
Le calcul des champs d’initialisation de u et de v s’effectue en deux étapes. La première
est similaire à celle effectuée pour le cas de plaque plane et consiste à résoudre le problème
de Falkner-Skan en chaque point i discrétisant l’axe des abscisses d’un maillage cartésien
après avoir calculé l’abscisse fictive x0 à partir de laquelle on débute le calcul en fonction de
l’épaisseur de couche limite que l’on souhaite imposer à l’entrée du domaine de calcul. La
seconde étape consiste à transformer la solution obtenue sur le maillage de plaque plane en
une solution correspondante sur un maillage de plaque inclinée. Celle-ci peut être effectuée
à l’aide d’une rotation de la solution obtenue à l’étape précédente. Pour effectuer cela, on
définit l’opérateur de rotation permettant la rotation du vecteur X “ px, yqT d’un angle
α de la façon suivante :

QX “ X1

où Q est la matrice de rotation définie comme :

Q “
ˆ

cosα ´ sinα
sinα cosα

˙

On choisit de simuler une couche limite soumise à un gradient de pression favorable
sur une plaque inclinée tel que m “ 0.03 soit avec β̂ “ 0.058 et α “ 5.24˝, ainsi que pour
un gradient de pression adverse pour m “ ´0.03 soit avec β̂ “ ´0.062 et α “ ´5.57˝.
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Les figures 3.30 et 3.31 représentent respectivement pour m “ 0.03 et m “ ´0.003,
les champs de vitesses u et v obtenus à l’aide de la méthode de Falkner-Skan pour un
écoulement sur une plaque inclinée.

(a) Champ de vitesse u (b) Champ de vitesse v

Figure 3.30 – Champs de vitesses pour une couche limite soumise à un gradient de pression
favorable, obtenus grâce à la résolution du problème de Falkner-Skan pour m “ 0.03 sur une
plaque inclinée d’un angle α “ 5.24˝.

(a) Champ de vitesse u (b) Champ de vitesse v

Figure 3.31 – Champs de vitesses pour une couche limite soumise à un gradient de pression
adverse, obtenus grâce à la résolution du problème de Falkner-Skan pour m “ ´0.03 sur une
plaque inclinée d’un angle α “ ´5.57˝.

3.4.3 Présentation des résultats

Les résultats que l’on présente dans cette partie ont été obtenus après 30000 itérations
avec un nombre CFL de 1.6 basé sur ∆ymin et sont comparés à ceux obtenus avec la
méthode de Falkner-Skan.
On effectue une simulation de couche limite sur plaque inclinée d’un angle α “ 5.24˝ en
initialisant grâce à la solution analytique de Falkner-Skan. Sur la figure 3.32, on superpose
les profils de vitesse obtenus en différentes abscisses du domaine de calcul avec le profil de
Falkner-Skan calculé pour m “ 0.03 et pour m “ 0 (Blasius). L’évolution de l’épaisseur
de déplacement obtenue en utilisant la solution de Falkner-Skan pour m “ 0.03 et celle
obtenue grâce au solveur sont comparées sur la figure 3.33.
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Figure 3.32 – Évolution d’une couche limite soumise à un gradient de pression favorable sur
une plaque inclinée d’un angle α “ 5.24˝ en initialisant u et v avec la solution de Falkner-Skan.
Comparaison des profils de vitesses u à gauche (a) et v à droite (b) qui sont superposés avec
ceux obtenus grâce à la solution analytique de Falkner-Skan pour m “ 0.03 ( ) et pour m “ 0
(Blasius) ( ) aux positions `, x

δ0
“ 44.6 ; ˚, x

δ0
“ 50.3 ; ˝, x

δ0
“ 55.5 ; △, x

δ0
“ 60.4 ; ˛, x

δ0
“ 64.9 ;

, x
δ0

“ 69.2.
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Figure 3.33 – Évolution de l’épaisseur de déplacement d’une couche limite soumise à un gradient
de pression favorable sur une plaque inclinée d’un angle α “ 5.24˝ en initialisant u et v avec la
solution de Falkner-Skan. Comparaison de la solution issue du solveur ( ) pour m “ 0.03
avec la solution analytique ( ) et la solution de Blasius ( ).

On initialise à présent le calcul avec la solution de Falkner-Skan pour m “ ´0.03, soit
pour un gradient de pression défavorable correspondant au cas β̂ “ ´0.062 et α “ ´5.57˝.
Les figures 3.34 et 3.35 illustrent les résultats obtenus.
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Figure 3.34 – Évolution d’une couche limite soumise à un gradient de pression adverse sur une
plaque inclinée d’un angle α “ ´5.57˝ en initialisant u et v avec la solution de Falkner-Skan.
Comparaison des profils de vitesses u à gauche (a) et v à droite (b) qui sont superposés avec ceux
obtenus grâce à la solution analytique de Falkner-Skan pour m “ ´0.03 ( ) et pour m “ 0
(Blasius) ( ) aux positions `, x

δ0
“ 44.6 ; ˚, x

δ0
“ 50.3 ; ˝, x

δ0
“ 55.5 ; △, x

δ0
“ 60.4 ; ˛, x

δ0
“ 64.9 ;

, x
δ0

“ 69.2.
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Figure 3.35 – Évolution de l’épaisseur de déplacement d’une couche limite soumise à un gradient
de pression adverse sur une plaque inclinée d’un angle α “ ´5.57˝ en initialisant u et v avec la
solution de Falkner-Skan. Comparaison de la solution issue du solveur ( ) pour m “ ´0.03
avec la solution analytique ( ) et la solution de Blasius ( ).

Les résultats obtenus sur les figures 3.32, 3.33, 3.34 et 3.35 montrent que le solveur
curviligne utilisé est capable de maintenir la solution analytique avec laquelle on a initialisé
le calcul de couche limite sur plaque inclinée pour un gradient de pression adverse ou
favorable. On peut de plus noter qu’avec cette méthode, il n’est plus nécessaire d’effectuer
un rappel dans la condition limite supérieure, le gradient étant directement imposé par
l’inclinaison de la plaque.
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3.5 Conclusion

Dans cette partie, on a montré que l’on est capable d’imposer un gradient de pression
axial à une couche limite à l’aide deux méthodes différentes. La première méthode étant
basée sur l’imposition d’une distribution de vitesse en haut du domaine de calcul via la mo-
dification des conditions aux limites de Tam et Dong et l’ajout d’un terme de pénalisation.
L’emploi de cette méthode a été convainquant pour des gradients faibles ou forts pour des
configurations adverses et favorables. Il est donc possible d’envisager l’utilisation de cette
méthode pour la mise en place de futurs calculs turbulents 3-D. La seconde méthode fai-
sant appel à un solveur curviligne et à une déformation de la plaque a également été mise
en œuvre avec succès et reste également une solution possible.
Quelle que soit la méthode, une initialisation judicieuse du calcul devra être effectuée afin
d’éviter une mauvaise réaction du solveur compressible et notamment des conditions aux
limites.
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Chapitre 4

Mise en place des calculs LES

Dans cette partie on se propose de détailler la mise en place des calculs turbulents
LES dont les résultats seront présentés dans le dernier chapitre (chapitre 5). On précisera
ensuite la méthode utilisée pour la mise en place du gradient de pression dans ces cal-
culs LES 3D ainsi que les maillages utilisés. Un des objectifs de ces simulations étant le
calcul du rayonnement acoustique de couches limites turbulentes soumises à différents gra-
dients de pression, il est impératif que les différentes conditions aux limites du domaine ne
réfléchissent pas les ondes entrantes et que la condition d’entrée turbulente du calcul soit
silencieuse. Le test de l’impulsion gaussienne effectué au chapitre précédent(partie 3.3.5),
ayant déjà permis d’observer qu’une onde incidente n’est pas réfléchie par les conditions
aux limites de Tam et Dong utilisées, il est maintenant nécessaire de leurs associées une
condition d’entrée turbulente qui soit silencieuse. On a choisi dans le cadre de ce travail
d’utiliser la condition d’entrée turbulente silencieuse proposée par Gloerfelt et Robinet
[69] qui est basée sur le contrôle de transition d’un profil de vitesse moyenne après une
marche descendante. La mise en place de cette condition d’entrée est donc détaillée dans
un second temps.

4.1 Description des domaines de calcul LES

On se propose de donner des détails sur la mise en place de l’ensemble des calculs
LES présentés dans ce manuscrit. Afin de pouvoir évaluer l’influence d’un gradient de
pression sur une couche limite turbulente, des calculs pour différents type de gradient sont
effectués. Un calcul avec gradient favorable modéré (FPGw), avec gradient favorable fort
(FPGs) sans gradient (ZPG), avec gradient adverse modéré (APGw) et avec gradient de
pression adverse fort (APGs). Afin de pouvoir comparer les différents cas de gradients, il
a été nécessaire que les différentes simulations soient réalisées dans les mêmes conditions.
La description des domaines de calcul, des paramètres des différents maillages ainsi que la
méthode d’application du gradient de pression dans les différents cas sont donnés ici. Pour
l’ensemble des calculs présentés ici, la condition d’entrée turbulente a nécessité un calcul
préalable 2D avec une marche descendante à l’entrée des domaines de calcul. Les calculs
3-D sont ensuite réalisés sur un sous-domaine qui débute 7 points après la marche. Cette
procédure est détaillée dans la partie 4.1.2.

4.1.1 Calcul sans gradient de pression

Le calcul sans gradient de pression présenté ici est celui effectué par Gloerfelt [71, 72]
pour Mach 0.5. L’épaisseur de couche limite à l’entrée du domaine au dessus de la marche



4.1 Description des domaines de calcul LES

descendante est de taille 4.84ˆ 10´5 m (cf partie 4.2.2). Le maillage sans la marche est de
taille 1440 ˆ 400 ˆ 400 (nxˆ ny ˆ nz) soit „ 230 millions de points. Lors des calculs 2-D
avec marche, 64 points sont ajoutés à nx pour discrétiser la marche. En effet, 58 points
sont utilisés pour la discrétisation de la marche auxquels s’ajoutent les 7 points à partir
on débute le calcul et duquel le profil inflexionnel est extrait (cf 4.2.2).

Figure 4.1 – Maillage final utilisé pour le calcul LES sur plaque plane (tous les 12 points dans
la direction x et 8 points dans la direction y sont montrés pour plus de clarté).

Dans la direction longitudinale x, un raffinement est appliqué prés de la condition
d’entrée afin de bien résoudre les ondes d’instabilité qui sont introduites (cf 4.2.3), un
étirement du maillage est également appliqué en fin de domaine (3% sur 50 points puis
5% sur les 50 derniers points). Pour x{h compris entre 100 et 2300, la taille de maille est
régulière et est égale à ∆x “ 7.5 ˆ 10´5.

Dans la direction normale à la paroi y, la taille de première maille est ∆ymin “ 2ˆ10´6.
Un étirement de 2% est appliqué sur les 25 premiers points. Il passe à 2.5% sur les 155
suivants. Aucun étirement n’est ensuite appliqué sur les 120 points suivants. Finalement,
un étirement de 2.5% sur 90 points puis de 6% sur les 10 derniers points est appliqué pour
éloigner la frontière supérieure. Dans la direction transverse z, le maillage est régulier avec
∆z „ 2.5 ˆ 10´5. Cette valeur est choisie en fonction de la condition d’entrée turbulente
détaillée dans la partie suivante (cf partie 4.2.3). En effet, connaissant la périodicité dans
la direction transversale des ondes d’instabilité 3-D que l’on utilise pour déclencher la
turbulence, comme on le verra dans la suite de ce chapitre, on a choisi l’envergure du
domaine de calcul comme un multiple de la taille longueur d’onde λz “ 2π{β, où β est
le nombre d’onde obliques qui peut être lié à l’angle des ondes transverses. On choisit ici
Lz “ 8λz. Le pas de temps utilisé ∆t, est basé sur la taille de la plus petite maille soit sur
∆ymin de la façon suivante :

∆t “ CFLˆ ∆ymin{pU8 ` c8q

On obtient ∆t “ 5.8 ˆ 10´9 s On peut de plus préciser que la longueur dimensionnée de
la zone d’intérêt du calcul dans la direction longitudinale est de L „ 6 cm et que le temps
d’intégration correspond à T „ 5.8 ms (pour un million d’itérations).

4.1.2 Calculs avec gradients de pression par déformation de la plaque

plane

On a choisi d’utiliser la méthode de déformation de la plaque afin d’imposer le gradient
de pression. En effet, lorsque l’on s’intéresse au rayonnement acoustique d’une couche
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4.1 Description des domaines de calcul LES

limite turbulente, la paroi supérieure du domaine de calcul doit être relativement éloignée
de la paroi solide inférieure afin de pouvoir observer la propagation des ondes acoustique.
De plus, comme un étirement du maillage est utilisé pour empêcher la réflexion des ondes
sortantes à l’extrémité supérieur du domaine, il entraine un éloignement supplémentaire de
celle-ci. Dans ces conditions, l’utilisation de la méthode basée sur l’imposition faible d’une
distribution de vitesse via les conditions aux limites pourrait nécessiter une distribution
de vitesse et un coefficient de rappel d’ordre de grandeur relativement trop importants
(équation 4.2.1) afin de maintenir le gradient de pression sur l’ensemble du domaine de
calcul. Ceci pouvant être à l’origine de réflexions d’ondes qui pourraient détériorer la
qualité du calcul, on choisit donc dans le cadre de ce travail d’écarter cette méthode. La
première contrainte à prendre en compte lors de la réalisation des domaines de calcul pour
les différents cas de gradient est donc la déformation de la paroi solide.

De plus, afin de pouvoir utiliser l’ensemble des conditions aux limites et la condition
d’entrée dans les mêmes conditions que le calcul sans gradient de pression, il est nécessaire
que la paroi soit plate en entrée et en sortie du domaine de calcul. Les maillages sont
générés manuellement et directement dans le code de calcul LES utilisé.

On cherche à imposer un gradient à peu près constant dans la zone d’intérêt du domaine
de calcul, la plaque doit donc être inclinée d’un angle constant dans toute cette zone. De
plus, afin d’éloigner la zone de transition de la zone d’intérêt du domaine, on applique un
étirement du maillage au niveau la zone plane à l’entrée du domaine de calcul. De cette
façon, l’écoulement arrivant dans la zone d’intérêt est pleinement turbulent.

Afin de réaliser le domaine de calcul, on commence tout d’abord par définir l’angle
d’inclinaison de la plaque correspondant à l’intensité du gradient que l’on souhaite imposer.
L’angle est imposé comme en 2-D, en faisant varier la constante m de Falkner-Skan (partie
3.2). Pour les trois cas de gradients présentés ici, on choisit ; m “ ´0.0325 (APGw),
m “ ´0.06 (APGs), m “ 0.0325 (FPGw) et m “ 0.06 (FPGs). Pour le cas sans gradient,
m “ 0. Avec de telles valeurs de la constante m, on obtient des angles d’inclinaison de ;
α “ ´6, 05˝ (APGw), α “ ´11.49˝ (APGs), α “ 5.66˝ (FPGw) et α “ 10.19˝ (FPGs). Afin
d’éviter une rupture de pente trop abrupte entre la partie plane nécessaire à la condition
d’entrée turbulente et à la partie de la plaque inclinée d’un angle constant, il est nécessaire
de créer une zone de raccord où l’évolution de l’angle est progressive. Il en est de même
pour la rupture de pente en sortie du domaine de calcul. On définit donc un angle pour
chaque point du maillage dans la direction longitudinale de la façon suivante :

$
’’’’&
’’’’%

αi “ 0
αi “ a1px ´ xd1q
αi “ α

αi “ a2px ´ xd2q
αi “ 0

pour x ď x1
pour x1 ă x ď x2
pour x2 ă x ď x3
pour x3 ă x ď x4
pour x4 ă x ď x5

(4.1.1)

avec αi la valeur de l’angle en chaque point d’abscisse xi du domaine de calcul, les positions
de x1 à x5 correspondent aux différents abscisses auxquelles des changement d’évolution
de l’angle apparaissent. En x1, l’angle commence à augmenter progressivement, en x2 il
est constant jusqu’en x3 où l’angle commence à diminuer progressivement et finalement
entre x4 et x5, l’angle est nul. On a de plus, a1 “ α{L1 et a2 “ α{L2 avec L1 “ x2 ´ x1 et
L2 “ x5 ´ x4.

L’évolution de l’angle αi pour les quatre cas avec gradient de pression est tracée sur la
figure 4.2.
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Figure 4.2 – Évolution de l’angle d’inclinaison de la paroi inférieure du domaine de calcul pour
le cas FPGw (en mauve), FPGs (en noir), APGw (en rouge) et APGs (en bleu).

Une fois l’angle calculé en chaque abscisse du maillage, une rotation est appliquée en
tous points du maillage utilisé pour le cas sans gradient de pression qui est initialement
plat (figure4.1). Les maillages obtenus sont représentés sur la figure 4.3.
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Figure 4.3 – Maillages obtenus après rotation d’angle αi. En haut FPGw (à gauche) et FPGs (à
droite) et en bas APGw (à gauche) et FPGs (à droite). Seulement 1 point sur 12 dans la direction
x et sur 7 dans la direction y sont montrés pour plus de clarté.

On choisit de plus de générer des maillages dont la condition limite supérieure soit
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plane afin d’éviter une éventuelle mauvaise réaction des conditions aux limites de Tam et
Dong. On applique pour cela la correction en chaque point du maillage qui vise à aplatir
progressivement les points de maillage en haut du domaine. Finalement les maillages que
l’on utilise pour les calculs LES de couche limite avec gradients de pression sont représentés
sur la figure 4.4
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Figure 4.4 – Maillages finaux utilisés pour les calcul LES. En haut FPGw (à gauche) et FPGs (à
droite) et en bas APGw (à gauche) et FPGs (à droite). Seulement 1 point sur 12 dans la direction
x et sur 7 dans la direction y sont montrés pour plus de clarté.

On précise également, que les maillages pour les cas avec gradients ont une résolution
numérique identique à celle sur dans la zone d’intérêt de la plaque plane, à savoir avec
un étirement de 2% dans la direction normale à la paroi pour les premiers points et tel
que ∆x “ 7.5 ˆ 10´5 m et ∆ymin “ 2 ˆ 10´6 m. Un étirement du maillage est également
appliqué en fin de domaine de façon identique au cas sans gradient de pression ainsi
qu’un raffinement proche de la condition d’entrée. Le pas de temps est donc identique,
∆t “ 5.8ˆ10´9 s. Les maillages sans marche sont de taille 1600ˆ400ˆ400 (nxˆnyˆnz)
soit „ 260 millions de points (sans la marche). Les points supplémentaires rajoutés dans
la direction x permettent de compenser la perte de points utilisés pour les deux ruptures
de pentes progressives et afin que les zones d’intérêt soient de taille équivalente dans les
différents cas (avec ou sans gradient).

Dans la direction z, le maillage est régulier avec ∆z „ 2.3ˆ10´5 m. Comme pour le cas
sans gradient de pression, cette valeur est choisie en fonction de la condition d’entrée tur-
bulente (cf partie 4.2.3). On a choisi l’envergure du domaine de calcul comme un multiple
de la taille longueur d’onde λz “ 2π{β, où β est le nombre d’onde transversal qui peut
être lié à l’angle des ondes transverses. Pour les cas avec gradient on choisit Lz “ 12λz.

Pour finir, l’épaisseur de couche limite à l’entrée du domaine au dessus de la marche
descendante est également (comme pour le cas sur plaque plane) de taille 4.84 ˆ 10´5 m
pour tous les cas étudiés.
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4.2 Une condition d’entrée turbulente silencieuse

La condition d’entrée turbulente que l’on a choisi d’utiliser ici [72], est basée sur le
contrôle de la transition d’un champ de base avec un point d’inflexion. Avec cette méthode,
un profil de vitesse inflexionnel est imposé à l’entrée du domaine de calcul et des per-
turbations de faibles amplitudes y sont superposées. Le profil de vitesse inflexionnel est
obtenu après un calcul derrière une marche descendante. En effet, dans le cas d’une petite
marche, une décélération de la vitesse locale donne un profil de vitesse inflexionnel sujet
à des instabilités de Kelvin-Helmholtz (KH). Une petite perturbation est alors suffisante
pour déclencher la turbulence. La croissance exponentielle des instabilités permet l’uti-
lisation de perturbations très faibles, de telle sorte que le bruit parasite soit réduit. Les
perturbations que l’on utilise, sont celles correspondant aux modes les plus instables et
sont choisies à l’aide d’une analyse de stabilité linéaire locale du profil moyen inflexionnel
imposé à l’entrée du domaine de calcul. L’observation des stades tardifs de l’instabilité se-
condaire indique que les effets 3-D favorisent une transition rapide vers la turbulence. Des
ondes obliques peuvent être introduites pour favoriser un scénario type-O (pour transition
oblique) ou de type-H (pour transition sous-harmonique).

4.2.1 Stratégie

Cette méthode de contrôle de la transition d’un profil inflexionnel a été utilisée par
Gloerfelt [71, 72] avec succès pour le calcul du bruit de couche limite turbulente à différents
nombres de Mach (0.5, 0.7 et 0.9). Sa mise en place est identique pour les différents cas de
gradient de pression qui seront présentés dans le chapitre suivant (chapitre 5). Afin d’obte-
nir un profil inflexionnel à l’entrée du domaine de calcul, une simulation d’un écoulement
après une marche descendante 2-D est tout d’abord réalisée. Un deuxième calcul 2-D est
ensuite effectué après avoir extrait la solution du premier calcul 2-D, 7 points après la
marche. La nouvelle condition d’entrée est donc un profil de vitesse inflexionnel. Une fois
ce deuxième calcul 2-D convergé, on effectue une analyse de stabilité des équations de
Navier-Stokes compressibles linéarisées sur le champ de base obtenu dans le plan d’entrée.
Le champ de base 2-D est ensuite dupliqué dans la direction transverse afin d’initialiser le
calcul LES 3-D et une triade instable de type Kelvin-Helmholtz de Craik [47] est super-
posée au profil d’entrée afin de déclencher la turbulence. Cette stratégie peut être résumée
en quatre étapes :

1. calcul 2-D après une marche descendante (convergence après 500 000 itérations) ;

2. calcul 2-D initialisé avec le précédent calcul 7 points après la marche (convergence
après 500 000 itérations) ;

3. analyse de stabilité linéaire dans le plan d’entrée du champ de base obtenu après
l’étape 2 ;

4. début du calcul 3-D initialisé à l’aide du champ de base issu de l’étape 2 extrudé
dans la direction transverse z, avec une triade résonante de Craik de faible amplitude
en entrée imposée via les conditions de Tam et Dong.

La condition d’entrée n’étant pas imposée de façon forte afin d’éviter que l’entrée
du domaine de calcul se comporte comme un ”mur” qui serait réfléchissant, on choisit
d’introduire un rappel de la vitesse longitudinale. Ce rappel permet d’éviter une dérive
du profil inflexionnel d’entrée. En effet le calcul d’instabilité est effectué sur un profil
inflexionnel initial et une dérive de ce profil pourrait être néfaste au déroulement de la
simulation. Ainsi à chaque étape de l’avancement temporel du calcul, on ajoute un terme
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Figure 4.5 – Vitesse moyenne longitudinale u et lignes de courant àM “ 0.5 et pour Reh “ 462.
Vue restreinte à la zone d’entrée.

correctif introduit par Rudy et Strikwerda [158] à la vitesse longitudinale u de la façon
suivante :

u “ u ´ χxpu ´ uiniq (4.2.1)

où χx le coefficient de rappel suffisamment faible (on choisit χx “ 0.001) pour que la
correction ne soit pas trop intrusive dans le calcul, uini étant le profil inflexionnel que l’on
souhaite conserver à l’entrée du domaine.

4.2.2 Calcul du champ de base après une marche descendante

Afin d’obtenir un champ de base après une marche descendante on utilise le même code
que celui utilisé lors des futurs calculs LES 3D. Le champ de base est obtenu à partir de la
solution des équations 2-D de Navier-Stokes sans perturbation en entrée du domaine. Le
domaine de calcul 2-D étant une tranche du domaine de calcul 3-D avec une extension en
amont afin d’inclure la marche descendante utilisée pour obtenir le profil inflexionnel. Le
nombre de points dans la direction longitudinale est maintenant 1664 alors que celui dans
la direction normale reste inchangée (400). La taille de la marche est de 58 points dans
la direction longitudinale x et de 18 points dans la direction normale y. La hauteur de la
marche est h » 4 ˆ 10´5 m et le nombre de Mach étant fixé à 0.5, on obtient un nombre
de Reynolds Reh = 462. Ces valeurs seront utilisées par la suite pour présenter certaines
quantités sans dimension comme dans l’analyse de stabilité. La couche limite de Blasius
initiale au-dessus de la marche à une épaisseur de 4.84 ˆ 10´5 m.

En l’absence de perturbations en entrée, une solution d’équilibre peut être atteinte en
raison de la nature convective des instabilités. Après une période transitoire, l’écoulement
est considéré dans un état stationnaire tel que représenté sur la figure 4.5. 500 000 itérations
sont nécessaires pour converger le premier calcul 2-D. Les champs moyens obtenus après
cette première étape sont représentés sur la figure 4.6.
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Figure 4.6 – Champ de base obtenu pour un écoulement de marche descendante pour M “ 0.5,
Reh “ 462.

L’écoulement de marche descendante est validé par rapport à des résultats expérimen-
taux et numériques de la littératures sur la figure 4.7. Comme le nombre de Reynolds uti-
lisé ici (correspondant au cas représenté sur la figure 4.7 par le symbole � pour le nombre
de Reynolds le plus élevé) est au-dessus de la limite pour laquelle l’écoulement devient
théoriquement instable, un autre calcul à Reh = 154 a été effectué. La longueur de rattache-
ment xa est en bon accord avec les résultats de Armaly et al. [9] et Biswas et al. [16]. Pour
le nombre de Reynolds basé sur l’épaisseur de marche le plus élevée qui est celui utilisé ici
(avec une hauteur représentative des bandes de déclenchement utilisée expérimentalement),
la longueur de rattachement est également compatible si on extrapole les données sur la
figure 4.7.
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Figure 4.7 – Longueur de rattachement xa pour le champ de base 2-D base (�) comparé à des
expériences dans un canal avec une marche descendante de taille h=0.9423 par Armaly et al. [9]
(˝˝) et une simulation incompressible dans un canal dans les mêmes conditions par Biswas et al.
[16] (△△).

Sur la figure 4.5 est représenté le sous-domaine utilisé pour la deuxième étape de la
stratégie détaillée plus haut. Il est en effet extrait par exclusion de marche. La nouvelle
entrée débute à présent 7 points après la marche descendante. Afin d’obtenir le champ de
base avec la nouvelle condition d’entrée, 500 000 itérations de plus sur le domaine tronqué
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4.2 Une condition d’entrée turbulente silencieuse

2-D sont nécessaires pour assurer une bonne adaptation du code à la condition d’entrée.
Les profils moyens à l’entrée du domaine dimensionné par la vitesse U8 correspondant à
Mach=0.5, qui sont utilisés pour les calculs de stabilité, sont représentés sur la figure 4.8.
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Figure 4.8 – Champ de base obtenu 7 points après la marche descendante pour M “ 0.5,
Reh “ 462. De gauche à droite, vitesse longitudinale u, vitesse normale v, pression p,
masse volumique ρ.

4.2.3 Analyse de stabilité linéaire locale

Dans ce paragraphe, on présente tout d’abord le code de stabilité locale linéaire en
régime compressible développé au sein du laboratoire DynFluid par Jean-Christophe Ro-
binet. On décrit ensuite l’analyse de stabilité afin de déterminer une triade résonnante
d’ondes d’instabilité.

Équations

Les équations de stabilité résolues sont calculées à partir des équations de Navier-
Stokes linéarisées tridimensionnelles en coordonnées cartésiennes px, y, zq. Dans notre cas,
le champ de base provient d’une simulation réalisée à l’aide d’un solveur 2-D que l’on a
présenté dans la section précédente et est interpolé sur la grille utilisée pour l’analyse de
stabilité. L’hypothèse de stabilité locale impose que les différentes variables du champ de
base sont fonctions de y uniquement et la solution peut être écrite sous forme de modes
normaux :

q1px, y, z, tq “ 1

p2πq3
ż

Fω

«ż

Lβ

ˆż

Lα

q̃py;α, β, ωqeipαx`βz´ωtqdα

˙
dβ

ff
dω ` c.c. (4.2.2)

où k “ αex ` βez est le vecteur nombre d’onde complexe et ω la pulsation. Fω, Lβ et
Lα sont les valeurs complexes des contours d’intégration. Ces contours sont choisis afin de
satisfaire la causalité et permettre la définition de la transformée de Fourier inverse.

La formulation en modes normaux est ensuite introduite dans les équations linéarisées
de Navier-Stokes afin d’obtenir les équations de stabilité. Les conditions aux limites loin
de la paroi (y Ñ 8) et au niveau de la paroi (y “ 0) peuvent être écrites de la façon
suivante :

ũ “ ṽ “ w̃ “ 0,
Bp̃
By “ 0 et

BT̃
By “ 0 pour y Ñ 0 ,8. (4.2.3)

Puisque les équations et les conditions aux limites sont homogènes, le système constitue
un problème aux valeurs propres. Les paramètres de ce problème sont ω, β, M et Re
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4.2 Une condition d’entrée turbulente silencieuse

(éventuellement Pr), alors que α “ αr`iαi est la valeur propre complexe. Les composantes
de la fonction propre q̃ sont les variables primitives ũ, ṽ, w̃, p̃ et T̃ . Le système d’équations
de stabilité peut ainsi être formellement réécrit :

A2
d2q̃

dy2
` A1

dq̃

dy
` A0q̃ “ 0. (4.2.4)

où q̃ “
´
ũ, ṽ, w̃, p̃, T̃

¯T

et A‚ P M5 pCq. Le système (4.2.4) est un problème différentiel

aux valeurs propres.

Résolution numérique

Le problème aux valeurs propres (4.2.4) est résolu en utilisant la méthode de collo-
cation spectrale de Chebyshev. Le domaine physique 0 ď y{h ď `ymax est à présent
transformé dans le domaine de calcul. On utilise des polynômes de Chebyshev TN d’ordre
N définis dans l’intervalle ´1 ď ζj ď `1 où les points de collocation ζj correspondent au
maximum de TN et sont donnés par ζj “ cos pπj{Nq où j “ 0, ¨ ¨ ¨ , N . Afin d’appliquer
la méthode de collocation spectrale, un polynôme d’interpolation est construit pour les
variables dépendantes en fonction de leurs valeurs aux points de collocation. Ainsi, un
polynôme d’ordre N peut être écrit comme

q̃pζq “
Nÿ

j“0

Kjpζqq̃jpζjq (4.2.5)

où l’interpolant Kjpζq pour le schéma de Chebyshev est donné par

Kjpζq “
˜
1 ´ ζ2j

ζ ´ ζj

¸
T 1
N pζq
N2cj

p´1qk`1, où ; c0 “ cN “ 2, ck “ 1, pour k P t1, ¨ ¨ ¨ , N ´ 1u

(4.2.6)
la première dérivée de q̃pζq peut être écrite comme

dq̃

dζ
pζjq “

Nÿ

k“0

Ejkq̃pζkq (4.2.7)

où Ejk sont les éléments de la matrice de dérivation donnés par

Ejk “ cj

ck

p´1qj`k

ζj ´ ζk
, j ‰ k, Ejj “ ´ ζj

2
´
1 ´ ζ2j

¯ , E00 “ 2N2 ` 1

6
“ ´ENN (4.2.8)

Le facteur d’échelle pour la transformation entre les domaines physiques et de calcul (po-
lynômial) est donné par Sj “ pdζ{dyqj , j “ 0, ¨ ¨ ¨ , N ; la matrice des dérivées premières
F dans le domaine physique peut donc être écrite :

Fjk “ SjEjk (4.2.9)

La matrice des dérivées secondes Gjk est simplement Gjk “ FjmFmk. L’équation de sta-
bilité (4.2.4) peut à présent être écrite aux points de collocation ζj de la façon suivante :

pA2qj
Nÿ

k“0

Gjkq̃k ` pA1qj
Nÿ

k“0

Fjkq̃k ` pA0qj q̃j “ 0 (4.2.10)
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L’intervalle de Chebyshev ´1 ď ζj ď `1 est transformé vers le domaine de calcul 0 ď
y{h ď `ymax en utilisant les équivalences

yj “ ypζjq “ a0p1 ´ ζjq
a1 ` ζj

avec a0 “ yaymax

pymax ´ 2yaq , a1 “ 1 ` 2a0
ymax

où ya correspond à la hauteur à partir de la paroi où 50% des points sont situés. Ici,
ymax “ 60, N “ 100 et ya “ 6.

Problème aux valeurs propres

Le problème aux valeurs propres discrétisé (4.2.10) peut être écrit dans la forme sui-
vante : “

C0 ` C1α ` C2α
2
‰
φ̃pyq “ 0, φ̃ “ pq̃0, ¨ ¨ ¨ , q̃N qt (4.2.11)

où (4.2.11) est un problème non linéaire pour la valeur propre α. Afin de transformer
ce problème en un problème linéaire, on utilise la variable de transformation suivante :

Q “
´
φ̃, φ̃1 “ αφ̃

¯t

. Le système (4.2.11) devient ainsi :

pA ´ αBqQ “ 0, (4.2.12)

avec

A “
ˆ

0 1
C0 C1

˙
, B “

ˆ
1 0
0 ´C2

˙
(4.2.13)

Comme la matrice B n’est pas inversible, une technique souvent utilisée est d’appliquer
d’abord le décalage au problème initial et ensuite d’effectuer un décalage inverse. Plus
précisément, on définit σ tel que la matrice A ´ σB soit inversible ; le problème d’origine
(4.2.12) peut donc être transformé en

pA ´ ξIqQ “ 0, (4.2.14)

où ξ “ 1{pα ´ σq et A “ pA ´ σBq´1
B. Un algorithme de type QZ est ensuite utilisé

pour résoudre le problème aux valeurs propres (4.2.14). Un algorithme de Newton est de
plus implémenté pour suivre les branches.

Construction d’une triade résonnante

La possibilité de pouvoir utiliser des modes résonnants a été proposée par Kelly [102]
dans le contexte d’écoulements cisaillés. Il a montré qu’en plus de l’échange d’énergie entre
les composantes des ondes introduites du fait de leur interaction, un transfert d’énergie
entre le champ de base et la perturbation peut également se produire. Cette idée fut alors
reprise par Craik [47] pour étudier la transition pour les écoulements de couche limite. Il
choisit d’utiliser une triade d’ondes de Tollmien-Schlichting (TS) telle que :

ω1 ` ω2 “ ω3 et β1 ` β2 “ β3 et αr1 ` αr2 “ αr3 (4.2.15)

Si le triplet choisi est symétrique, les relations suivantes sont vérifiées :

ω1 “ ω2 “ ω3{2 et β1 “ ´β2 ; β3 “ 0 et αr1{2 ` αr1{2 “ αr1 (4.2.16)

Les valeurs avec l’indice 3 représentent une onde bidimensionnelle, alors que les deux autres
ondes sont obliques avec un angle égal par rapport à la direction de l’écoulement. Ce sont
des sous-harmonique de la précédente. On note donc respectivement avec l’indice ‚1 et
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‚1{2 la fondamentale 2-D et les sous-harmoniques 3-D. À partir des équations (4.2.16), on
obtient les vitesses de phase, cϕ “ ω{αr des ondes :

cϕ1{2 “ cϕ1 et 2φ1{2 ´ φ1 “ constante (4.2.17)

Une transition avec une triade d’ondes résonante de type TS a été interprétée comme
une sous-classe du scénario sous-harmonique de type-H. Dans les premières expériences
sur la transition de type-H, Kachanov et Levchenko [99] excitent le profil d’entrée à
l’aide d’une fondamentale 2-D et de sous-harmoniques obliques, mais la triade n’était
pas nécessairement résonnante. Herbert [85] explique théoriquement ce scénario avec des
instabilités secondaires en utilisant la théorie de Floquet pour un état de base constitué
d’un écoulement de type Blasius et des ondes 2-D de type TS. Le lien entre la transi-
tion sous-harmonique de type-H et le scénario de triade résonnante (de type-C d’après
Craik) a clairement été réalisé par Zelman et Maslennikova [207], en utilisant la théorie
de stabilité faiblement non linéaire. Des expériences avec des triades résonnantes ont
également été effectuées par Corke et Mangano [46] ou encore Borodulin et al. [23, 25]. Ils
ont également étudié des triades désaccordées où la condition de phase (4.2.17) n’est pas
vérifiée, voire même en opposition de phase [23, 45]. On peut de plus citer les expériences
de Borodulin et al. [23, 25] qui ont examiné la transition d’un écoulement Falkner-Skan
avec un gradient de pression adverse relativement faible. L’introduction de leur premier
papier [23] donne par ailleurs un aperçu complet de la transition sous-harmonique. Craik
travailla à l’époque sur la triade résonnante afin d’obtenir des précisions sur les expériences
menées par Klebanoff et al. [108], qui s’apparente en fait au scénario de type-K. Depuis,
Bake et al. [12] ont montré qu’il existe en fait des similitudes entre les deux scénarios,
notamment lors des dernières étapes de la transition. Par exemple, la présence de struc-
tures de forme Λ est commune pour les deux cas, mais elles apparaissent alignées dans la
transition de type-K alors qu’elles sont décalées entre elles dans la direction de l’envergure
pour des transitions de type-H. De plus, la génération de tourbillons toröıdaux ainsi que la
formation de pointes à la fin de l’évolution des tourbillons de forme Λ peuvent également
être vues comme une caractéristique commune. Une autre similitude est l’importance de
la tridimensionnalité avec des pics et des vallées, et la présence d’un point d’inflexion dans
le profil de vitesse instantanée avant que l’écoulement n’atteigne l’état turbulent.

Les premières DNS avec des transitions de type-H et de type-K ont été réalisées par
Rist et Fasel [154] dans les mêmes conditions que les expériences de Kachanov et Levchenko
[99] et Klebanoff et al. [108]. Plus récemment, Sayadi, Hamman et Moin [166] ont effectué
une DNS très fine des deux scénarios. Ils ont sélectionné une triade résonnante pour le
cas de type-H mais avec l’amplitude de l’onde fondamentale plane (2-D) plus grande que
celle des ondes sous-harmoniques obliques (3-D), comme dans les études précédentes. Sur
la figure 4.9, la transition de type-H obtenue par Sayadi et al. [166] est représentée.

Dans le cadre de cette thèse, comme dans les expériences de Corke et Mangano [46],
une triade de Craik est utilisée avec une amplitude identique pour l’onde fondamentale
(2-D) et les sous-harmoniques (3-D). Cependant, comme indiqué précédemment dans la
section 4.2.2, le champ de base n’est pas une solution de type Blasius mais correspond
à une solution après une marche descendante avec un point d’inflexion. On choisit donc
d’utiliser une triade avec des modes de type Kelvin-Helmholtz, de la même façon que
Kelly [102]. Le code de stabilité détaillé dans la section 4.2.3 est utilisé pour fournir une
cartographie des courbes de dispersion (figure 4.10). On notera que les quantités sont
symétriques par rapport à l’axe Ψ qui est l’angle des ondes obliques par rapport à la
direction de l’écoulement.
On trace donc uniquement la première partie des courbes. La courbe de stabilité neutre
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Figure 4.9 – Iso-surfaces du deuxième invariant du tenseur gradient de vitesse λ2 coloré
par les contours de vitesse longitudinale pour un scénario de transition type H obtenu par
Sayadi et al. [166].

est marquée par le trait épais dans la partie de droite de la figure 4.10. Une large gamme
de fréquences instables avec un taux de croissance maximal, -αi, pour ωh{U8 « 0.33
est observable. On peut de plus noter que la hauteur de la marche h et la vitesse U8 à
correspondant Mach 0.5 sont utilisées pour calculer les différents nombres sans dimension.
Cette valeur de la fréquence qui correspond à un taux d’amplification maximal étant
trop élevée pour la réceptivité de la couche limite, on utilise une fréquence inférieure
ωh{U8 “ 0.2. Celui-ci est plus proche de la fréquence préférentielle des ondes de type
TS pour l’écoulement de type Blasius. On a constaté, que ωδ˚{U8 “ 0.1 pour l’onde TS
la plus instable (annexe de la référence [15]). On peut ajouter que l’épaisseur initiale de
déplacement se situe entre h et 2h pour les calculs LES qui ont été réalisés.
Ces valeurs choisies permettent d’obtenir des paramètres adimensionnés de mêmes ordres
que ceux utilisés par Craik [47].

Une fois que la fréquence de l’onde fondamentale 2-D est fixée, (ω1 et αr1 connus),
l’angle d’onde de la sous-harmonique 3-D ω1{2 “ ω1{2 est déterminé par l’intersection de
l’isoligne rouge αr1{2 “ αr1{2 et de l’isoligne magenta cϕ1{2 “ cϕ1 dans la partie gauche de
la figure 4.10. Un angle d’onde oblique Ψ de 38.6˝ est ainsi obtenu.
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Figure 4.10 – Choix de la triade de Craik : à gauche la courbe de dispersion pour le nombre
d’onde αr en fonction de l’angle négative de l’onde Ψ et à droite, le facteur d’amplification αi en
fonction de l’angle positive de l’onde Ψ. Les isolignes rouge et bleu sont associées respectivement
à l’onde fondamentale 2-D (‚) et l’onde sous-harmonique 3-D (‚). L’isoligne en magenta dans la
partie de gauche représente la vitesse de phase qui est identique pour les trois ondes.

De l’analyse de stabilité linéaire locale, on obtient :
— mode 2-D fondamental de type Kelvin-Helmholtz :

ω1 “ 0.2U8{h et αr1 “ 0.50589527{h αi1 “ ´0.21794811{h

— modes 3-D obliques :

ω1{2 “ 0.1U8{h et αr1{2 “ 0.25294851{h αi1{2 “ ´0.13086888{h

β1{2 “ ˘αr1{2 tanp38.6547π{180q
Les fonctions propres q̃ obtenues pour les modes formant la triade sont représentées sur

la figure 4.11 pour les différentes variables primitives. Ainsi, les perturbations de pression
(figure 4.11 (c) et (h)) associées aux perturbations de vitesse sont connues et peuvent être
imposées dans la condition limite d’entrée pour éviter les bruits parasites. Dans l’équation
(4.2.16), il est de plus nécessaire de préciser Bq1{Bt, Bq1{Bx, Bq1{By. Par exemple, Bq1{Bt
est donnée par :

Bq1
inpx, y, z, tq

Bt “ εω1 ˆ rℜpq̃1pyqq sinpαr1x´ ω1tq ` ℑpq̃1pyqq cospαr1x´ ω1tqs ˆ e´αi1x

` εω1{2 ˆ
”
ℜpq̃1{2pyqq sinpαr1{2x´ ω1{2t` β1{2zq ` ℑpq̃1{2pyqq cospαr1{2x´ ω1{2t` β1{2zq

ı
ˆ e´αi1{2x

` εω1{2 ˆ
”
ℜpq̃1{2pyqq sinpαr1{2x´ ω1{2t´ β1{2zq ` ℑpq̃1{2pyqq cospαr1{2x´ ω1{2t´ β1{2zq

ı
ˆ e´αi1{2x
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Figure 4.11 – Fonctions propre issues de l’analyse de stabilié locale pour la fondamentale 2-
D (a-d) et les sous-harmoniques 3-D (e-h) : module ; partie réelle ; partie
imaginaire.

L’analyse de stabilité étant linéaire, on a de plus besoin de spécifier une amplitude pour
les perturbations d’entrée, comme q1

in “ εq1. Différentes valeurs de ε dans un intervalle
compris entre 10´4 et 10´3 ont été testées sur un sous-domaine du calcul LES. Les résultats
obtenus pour la composante transversale de la vitesse sont donnés sur la figure 4.12.

Pour les valeurs testées inférieures à ε “ 4 ˆ 10´4, la transition vers la turbulence n’a
pas été obtenue dans le sous-domaine de calcul utilisé. En augmentant ε, la transition vers
l’état turbulent est observable dans le sous domaine. L’augmentation de ε entraine une
transition plus rapide de l’écoulement vers un état turbulent ainsi que son déclenchement
plus proche de la condition d’entrée.

Pour les différents calculs qui ont été réalisés dans le cadre de ce travail, la valeur
ε “ 6ˆ10´4 est choisie pour l’amplitude de la perturbation. Cette valeur est la plus faible
possible pour que la transition vers la turbulence soit localiser dans le sous-domaine de
calcul utilisé. On choisit la valeur la plus faible pour deux raisons :

— L’amplitude du bruit parasite généré par la condition d’entrée est proportionnelle
à la valeur de ε. Lorsque cette valeur est faible, le bruit parasite est donc minimisé.

— La transition vers la turbulence s’effectue dans une zone relativement éloignée de la
condition d’entrée lorsque ε est faible. Il est donc plus facile d’identifier un éventuel
bruit parasite pouvant provenir de la condition d’entrée et de la zone de transition.
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a)

b)

c)

d)

Figure 4.12 – Vue de dessus instantanée pour un sous-domaine du maillage global dans le plan
x-z de la composante de vitesse transversale pour différentes valeurs de l’amplitude des instabilités :
a) ε “ 4 ˆ 10´4 ; b) ε “ 6 ˆ 10´4 ; c) ε “ 8 ˆ 10´4 ; d) ε “ 1 ˆ 10´3.

Pour les calculs avec gradient de pression, la méthodologie est identique à celle que l’on
a détaillée précédemment pour le cas sans gradient de pression, néanmoins les paramètres
de fréquences et d’angles des perturbations imposées à l’entrée des domaines de calculs
sont différents. On choisit en effet :

— mode 2-D fondamental de type Kelvin-Helmholtz :

ω1 “ 0.2U8{h et αr1 “ 0.4266153276{h αi1 “ ´0.2216246277{h

— modes 3-D obliques :

ω1{2 “ 0.1U8{h et αr1{2 “ 0.2133{h αi1{2 “ ´0.1316{h

β1{2 “ ˘αr1{2 tanp57π{180q
avec un angle d’onde oblique Ψ de 57˝.
Ces paramètres étant identiques pour l’ensemble des cas avec gradient. L’amplitude de la
perturbation choisie est également ε “ 6 ˆ 10´4.
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La différence des paramètres utilisés pour les cas avec gradient avec le cas sans gradient
est due à la variation de la discrétisation longitudinale des maillages au niveau de la petite
marche à l’entrée des domaines de calculs entre les différents cas. En effet, le maillage est
plus fin pour le cas sans gradient que pour les cas avec gradient très proche de la condition
d’entrée. L’analyse de stabilité étant très sensible à la forme du profil sur lequel elle est
réalisée, cette différence de résolution explique les différences obtenues aux niveaux des
différents paramètres des ondes de stabilités utilisées pour la condition d’entrée.
Le rappel (cf 4.2.1) utilisé afin d’éviter une dérive du profil de vitesse à l’entrée du domaine
de calcul pour les cas avec gradient, est également un facteur qui peut être à l’origine de
l’amplification des différences obtenues.
Ces différences sont donc uniquement dues à la forme du profil en entrée qui varie légèrement
entre les cas avec gradient et le cas sans gradient. L’envergure des domaines de calcul étant
choisies comme un multiple de la taille de la longueur d’onde λz “ 2π{β dans chacun des
cas, où β est le nombre d’onde obliques qui peut être lié à l’angle des ondes transverses.
On utilise 12 longueurs d’onde pour les cas avec gradient et 8 pour le cas sans gradient
afin d’obtenir une résolution transversale et une envergure similaire.
Néanmoins, loin de la condition d’entrée lorsque la turbulence est supposée établie, ces
différences ne sont alors pas significatives.

Sur la figure 4.13, où le critère λ2 (cf [87, 100]) coloré par la hauteur est représenté
pour le cas ZPG, on peut observer la transition à l’entrée du domaine de calcul et les
structures en Λ similaires à celles observées par Sayadi et al. [166] (figure 4.9).

Figure 4.13 – Critère λ2 coloré par la hauteur au début du domaine de calcul pour le cas ZPG.

Sur la figure 4.14, on peut observer le développement des ondes d’instabilité au début
du domaine calcul et la transition vers un état turbulent pour le cas FPGs.
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4.3 Conclusion

Figure 4.14 – Vue de dessus proche paroi de la vitesse instantanée longitudinale u au début du
calcul LES dans le cas FPG. Chaque cliché du champ de vitesse instantanée de haut en bas est
réalisé avec un intervalle de 7500 itérations.

4.3 Conclusion

Dans cette partie, on a détaillé les maillages, les domaines de calcul ainsi que la méthode
d’application des gradients de pression utilisée pour les simulations LES compressibles de
couches limites turbulentes soumises à différents gradients de pression. Cinq différents cas
de gradients correspondants à un cas avec gradient favorable fort (FPGs), un cas avec
gradient favorable modéré (FPGw), un cas sans gradient de pression (ZPG), un cas avec
un gradient adverse modéré (APGw) et un cas avec un gradient adverse fort (APGs) ont
été mis en place. Les résultats de ces calculs LES seront explicités dans le chapitre 5
suivant. L’ensemble des choix pour la génération manuelle des différents maillages a été
explicité. De plus la condition d’entrée turbulente silencieuse que l’on a choisit d’utiliser
dans le cadre de cette thèse a été détaillée et les valeurs utilisées pour calibrer les ondes
instables à l’entrée du domaine ont été données. Cette condition d’entrée silencieuse est un
élément essentiel au calcul du rayonnement acoustique de faible amplitude d’une couche
limite turbulente.
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Chapitre 5

LES compressibles de couches

limites turbulentes avec gradients

de pression

Dans cette partie on cherche à identifier l’influence d’un gradient de pression adverse
ou favorable sur la partie aérodynamique et aéroacoustique d’une couche limite turbulente.
Les différents résultats obtenus pour les simulations LES compressibles réalisées à l’aide du
solveur détaillé dans le chapitre 2 pour différents gradients de pression sont présentés ici.
Les maillages et domaines de calculs utilisés sont ceux qui ont été présentés dans le chapitre
4 précédent. Cinq cas de gradients de pression sont ici étudiés. Un cas avec gradient de
pression adverse modéré APGw, gradient adverse fort APGs, sans gradient de pression
ZPG, avec gradient de pression favorable modéré FPGw et gradient favorable fort FPGs.
L’étude des cas avec gradients plus forts est ici réalisée afin d’évaluer l’évolution des effets
d’un gradient avec l’intensité de ce dernier. L’angle d’inclinaison de la plaque passe de
α “ ´6, 05˝ pour le cas APGw à α “ ´11.49˝ pour le cas adverse plus fort APGs et de
α “ 5, 66˝ pour le cas FPGw à α “ ´10.19˝ pour le cas FPGs. L’angle pour les gradients
forts en particulier pour le cas adverse est choisi proche mais inférieur à celui observé
pour un décollement d’une couche limite se développant sur un profil d’aile d’avion qui
se situe autour de ´14˝ selon le type profil d’aile étudié. Le but est donc d’identifier si
d’autres effets de gradients apparaissent en présence d’un gradient plus fort ou si les effets
du gradients sont simplement amplifiés et dans quelle mesure. On commence tout d’abord
par comparer les cas APGw, APGs, ZPG et FPGw, FPGs sur la partie aérodynamique
de l’écoulement. Les résultats observés sur le rayonnement de couche limite sont ensuite
montrés. Et finalement l’ensemble des résultats observés pour la pression pariétale des
différents calculs sont détaillés.

5.1 Effets d’un gradient sur la partie aérodynamique

Les domaines d’intérêt pour chacun des calculs étudiés sont définis comme les domaines
où l’angle d’inclinaison α est constant et où l’écoulement a atteint un état pleinement
turbulent. La vitesse longitudinale instantanée u est représentée pour une partie de cette
zone pour les cinq cas avec gradient de pression sur la figure 5.1.



5.1 Effets d’un gradient sur la partie aérodynamique

a)

b)

c)

d)

e)

Figure 5.1 – Vitesse longitudinale instantanée u pour les cas avec gradient favorable fort FPGs
a), gradient favorable modéré FPGw b), sans gradient ZPG c), avec gradient adverse modéré APGw
d) et avec gradient adverse fort APGs e). Sur l’ensemble des domaines de calculs (à gauche) et un
zoom sur une partie des domaines d’intérêt (à droite).
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5.1 Effets d’un gradient sur la partie aérodynamique

Sur cette figure, on peut observer le premier effet du gradient qui est une décélération
pour le cas du gradient adverse et une accélération pour le gradient favorable. On remarque
de plus que cet effet est amplifié lorsque le gradient de pression augmente. Le même
constat peut être fait lorsque l’on s’intéresse à l’évolution des profils de vitesse longitudinale
moyenne adimensionnés par la vitesse de l’écoulement à l’infinie (loin de la plaque) U8

représentée sur la figure 5.2 pour les quatre cas avec gradient de pression non nul.
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Figure 5.2 – Évolution des profils de vitesse longitudinale u moyen (trait rouge vers violet) pour
les cas avec gradient favorable fort FPGs a), gradient favorable modéré FPGw b), sans gradient
ZPG c), avec gradient adverse modéré APGw d) et avec gradient adverse fort APGs e). Pour x{h
compris entre 1500 et 2300.

L’évolution de cette accélération (FPGw et FPGs) et décélération (APGw et APGs) est
représentée sur la figure 5.3. On peut noter que la vitesse extérieure à la fin du domaine
d’intérêt a augmenté de 30% pour le cas FPGs, 23% pour le cas FPGw et a diminué
respectivement de 10% et 30% pour les cas APGw et APGs par rapport à la vitesse
initiale de l’écoulement à Mach=0.5 à l’entrée du domaine.

103



5.1 Effets d’un gradient sur la partie aérodynamique
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Figure 5.3 – Évolution de la vitesse extérieure adimensionnée par la vitesse à l’infinie Ue{U8

pour le cas avec gradient favorable modéré FPGw ( ˆ), avec gradient favorable fort FPGs
( ˝), gradient adverse modéré APGw ( ) et gradient adverse fort APGs ( △).

Dans cette zone d’intérêt décrite plus tôt, on vérifie tout d’abord que le paramètre
de gradient de pression de Clauser β est constant. C’est en effet une condition nécessaire
pour que la couche limite turbulente soit à l’équilibre. Sur la figure 5.4 (à gauche) où le
paramètre β est tracé pour chacun des cas avec gradient de pression (on rappelle en effet
que β “ 0 pour le cas ZPG), on observe que β » ´0.35 pour le cas FPGs, β » ´0.22 pour
le cas FPGw, β » 0.51 pour le cas APGw et β » 1.4 pour le cas avec gradient adverse fort
APGs. On peut remarquer que le paramètre de gradient de pression de Clauser est positif
pour un gradient adverse et négatif pour un gradient favorable. Sur la figure de droite où
le facteur d’accélération K est tracé, on observe qu’il est également constant dans la zone
d’intérêt et qu’il prend pour valeur dans cette zone, K » 2.2 ˆ 10´7 pour le cas FPGs,
K » 1.2 ˆ 10´7 pour le cas FPGw, K » ´1.6 ˆ 10´7 pour APGw et K » ´3.1 ˆ 10´7

pour le cas APGs. On peut noter qu’il est positif pour un gradient favorable et négatif
pour un gradient adverse contrairement au paramètre de Clauser β. Pour les quatre cas
de gradient de pression non nul, on peut observer sur la figure 5.4, une première zone où le
gradient est nul qui correspond à l’entrée du domaine qui est plane, une deuxième où un
saut de gradient est visible et qui correspond à la rupture de pente et enfin une zone où
le gradient est quasiment constant. Pour le cas avec gradient adverse fort APGs, on peut
noter que le facteur d’accélération commence subitement à décroitre en fin de domaine
tandis que le paramètre de Clauser β semble augmenter. Ces variations peuvent être dues
au fait que le gradient adverse choisi est fort et proche du décollement. Plus le gradient
est maintenu longtemps plus la couche limite se rapproche du décollement. On peut de
plus supposer que la courbure à la fin du domaine de calcul qui entraine une décélération
importante joue un rôle dans ces variations.
Néanmoins, dans la zone d’intérêt où x{h est compris entre 1000 et 2300 on peut supposer
K et β constants et la couche limite à l’équilibre.
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5.1 Effets d’un gradient sur la partie aérodynamique
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Figure 5.4 – Comparaison de l’évolution du paramètre de pression de Clauser β à gauche et
du facteur d’accélération K à droite. Pour le cas du gradient favorable modéré FPGw ( ˆ),
avec gradient favorable fort FPGs ( ˝), gradient adverse modéré APGw ( ) et gradient
adverse fort APGs ( △).

Afin de confirmer cela, on trace également l’évolution des épaisseurs caractéristiques
de couche limite (épaisseurs de déplacement δ˚ et de quantité de mouvement θ) sur la
figure 5.5.
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Figure 5.5 – Évolution des épaisseurs de déplacement δ˚ (à gauche) et de quantité de mouvement
θ (à droite) pour les cas avec gradient favorable modéré FPGw ( ˆ), avec gradient favorable
fort FPGs ( ˝), sans gradient de pression ZPG ( ˚), avec gradient adverse modéré APGw
( ) et gradient adverse fort APGs ( △), pour x{h compris entre 1300 et 2300.

On observe que dans la zone d’intérêt choisie, l’évolution des épaisseurs de couche
limite est linéaire. Cette linéarité de l’évolution des épaisseurs de couche limite plaide en
faveur d’une couche limite à l’équilibre. Dans la zone d’intérêt, le nombre de Reynolds
basé sur l’épaisseur de quantité de mouvement Reθ varie entre 1600 et 3200 pour le cas
APGw, entre 1750 et 3800 pour le cas APGs, entre 1300 et 2300 pour le cas FPGw, entre
1400 et 2100 pour le cas FPGs et entre 950 et 2300 pour le cas ZPG. On peut noter que
la valeur de Reθ est plus élevée au début de domaine pour les cas favorables que pour
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5.1 Effets d’un gradient sur la partie aérodynamique

le cas sans gradient de pression, ceci est dû à la rupture de pente en amont de la zone
d’intérêt qui crée une zone de faible vitesse pour le gradient favorable et qui entraine un
épaississement de la couche limite. Au contraire, pour les cas de gradients adverses, une
accélération est observée, ainsi qu’un épaississement beaucoup moins rapide de la couche
limite à l’entrée de la zone d’intérêt. Sur la figure 5.5, on peut tout d’abord observer que
la couche limite turbulente a bien tendance à s’épaissir plus rapidement en présence d’un
gradient de pression adverse et moins rapidement en présence d’un gradient de pression
favorable en comparaison du cas sans gradient de pression. Un gradient plus fort entraine
de plus une amplification de cet effet. On peut également observer que le rapport entre
les deux épaisseurs de couche limite augmente avec un gradient de pression adverse et
diminue avec un gradient de pression favorable. En effet, sur la figure 5.6, est représenté
le facteur de forme H en fonction du nombre de Reynolds basé sur l’épaisseur de quantité
de mouvement Reθ, où le facteur de forme H est défini comme :

H “ δ˚

θ

On peut observer que la valeur de H est plus élevée en présence d’un gradient de
pression adverse fort et plus faible en présence d’un gradient de pression favorable. En
effet, H „ 1.39 pour le cas FPGs, H „ 1.42 pour le cas FPGw, H „ 1.47 pour le cas ZPG,
H „ 1.53 pour le cas APGw et H „ 1.63 pour le cas APGs.
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Figure 5.6 – Évolution du facteur de forme H pour les cas avec gradient favorable modéré FPGw
( ˆ), avec gradient favorable fort FPGs ( ˝), sans gradient de pression ZPG ( ˚),
avec gradient adverse modéré APGw ( ) et gradient adverse fort APGs ( △), pour x{h
compris entre 1300 et 2300.

La vitesse de frottement uτ est tracée sur la figure 5.7 pour les cinq cas de gradients de
pression. Il existe deux méthodes qui sont généralement employées pour calculer la vitesse
de frottement que l’on définit de la façon suivante ;

uτ “
d
νw

Bu
By

La première méthode, que l’on peut appeler méthode d’évaluation directe est sim-
plement basée sur le calcul de Bu{By à la paroi. On choisit ici d’utiliser un schéma aux
différences finies décentrées d’ordre 4. Les résultats obtenus sont tracés en rouge sur la
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5.1 Effets d’un gradient sur la partie aérodynamique
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Figure 5.7 – Évaluation de la vitesse de frottement pour les cas FPGs a), FPGw b), ZPG c),
APGw d) et APGs e) : ( ˝) évaluation à partir de la lois logarithmique ; ( ˝) évaluation à
partir de Bu{By ; ( ) moyenne des deux évaluations pour x{h compris entre 1500 et 2300.

figure 5.7.
Une résolution de type LES permettant disposer d’un plus grand domaine d’intérêt que si
l’on avait opté pour une résolution DNS ayant été retenue ici, une évaluation directe de
la vitesse de frottement uτ entrâıne une sous-évaluation. Cette sous-évaluation est en effet
couramment observé dans la littérature pour ce type de résolution. Il existe une seconde
méthode qui est souvent employée pour le calcul de la vitesse de frottement à partir de
données expérimentales. Celle-ci est basée sur l’utilisation des courbes de Clauser et la
résolution de l’équation de la loi logarithmique pour uτ de la façon suivante :

u

uτ
“ 1

κ
ln

´yuτ
ν

¯
` C;

avec κ “ 0.4 et C “ 5.
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5.1 Effets d’un gradient sur la partie aérodynamique

Les résultats obtenus à l’aide de cette méthode sont représentés par le trait fin noir
sur la figure 5.7. On observe que la deuxième méthode basée sur l’utilisation de la loi
logarithmique permet d’obtenir des valeurs typiquement plus grandes de 0.4 m/s pour le
cas APGs, 0.5 m/s pour le cas APGw, 0.7 m/s pour le cas ZPG, 1.1 m/s pour le cas
APGw et 1.2 m/s pour le cas APGs. De plus on peut observer que les valeurs de la vitesse
de frottement obtenues avec les deux méthodes d’évaluation sont plus proches lorsque la
valeur de β est faible. On peut également noter quelle que soit la méthode d’évaluation
choisie, que la vitesse de frottement est plus élevée avec un gradient de pression favorable
et plus faible avec un gradient de pression adverse par rapport au cas sans gradient de
pression. De plus, elle a tendance à diminuer pour les cas adverses et sans gradient de
pression alors qu’elle augmente avec un gradient favorable fort. On peut de plus constater
que la vitesse de frottement est quasiment constante pour le cas FPGw.

Pour l’ensemble des résultats qui vont suivre dans ce travail, on a fait le choix de
réaliser une moyenne entre les deux méthodes d’évaluation de la vitesse de frottement uτ
afin de compenser la sous-évaluation due à la résolution LES.
Le résultat de cette moyenne est représenté par le trait noir épais sur la figure 5.7 pour les
cinq différents cas de gradients de pression.

La vitesse de frottement étant obtenue, on peut à présent calculer le coefficient de
frottement cf , qui est défini comme ;

cf “ 2

ˆ
uτ

Ue

˙2

ainsi que le facteur de forme de Clauser G défini comme :

G “ H ´ 1

H
a
cf{2

où H est le facteur de forme. La coefficient de frottement cf et le facteur G sont tracés
sur la figure 5.8.
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Figure 5.8 – Comparaison de l’évolution du facteur de Clauser G (à gauche) et du coefficient
de frottement cf (à droite). Pour le cas du gradient favorable fort FPGs ( ˝), modéré FPGw
( ˆ), sans gradient ZPG ( ˚), avec gradient adverse modéré APGw ( ) et gradient
adverse fort APGs ( △) pour x{h compris entre 1350 et 2200.
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5.1 Effets d’un gradient sur la partie aérodynamique

Sur la figure 5.9, on trace de plus le paramètre adimensionné de gradient de pression
∆p défini comme :

∆p “ ν

ρu3τ

dPe

dx

On observe que les paramètres G et ∆p sont constants dans la zone d’intérêt de chacun
des calculs, ce qui plaide en faveur de couches limites turbulentes à l’équilibre.
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Figure 5.9 – Comparaison de l’évolution du paramètre adimensionné de gradient de pression ∆p.
Pour le cas du gradient favorable fort FPGs ( ˝), modéré FPGw ( ˆ), sans gradient ZPG
( ˚), avec gradient adverse modéré APGw ( ) et gradient adverse fort APGs ( △).

On choisit les différentes variables de références du problème (δref , θref etc...) comme
ces mêmes variables au centre du domaine d’intérêt défini précédemment. L’ensemble des
variables de référence du problème est résumé dans le tableau 5.1 suivant :

Cas δref ˆ 103 m δ˚
ref ˆ 104 m θref ˆ 104 m Ueref m/s uτrefm{s

APGs 1.83 4.53 2.77 159 5.23
APGw 1.57 3.22 2.10 166 6.09
ZPG 1.13 1.98 1.35 173 7.17
FPGw 1.21 1.78 1.26 198 8.27
FPGs 1.24 1.62 1.17 195 8.42

Table 5.1 – Paramètres de référence du problème pour les cinq cas présentés.
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5.1 Effets d’un gradient sur la partie aérodynamique

Les paramètres relatifs à la description du gradient de pression et ses effets sont résumés
dans le tableau 5.2 suivant :

Cas α β G K ˆ 107 ∆p ˆ 103 H Π

APGs ´11.49˝ 1.4 12.5 ´3.1 9.8 1.63 1.8
APGw ´6.05˝ 0.51 10 ´1.6 3.8 1.53 1.1
ZPG 0˝ 0 8 0 0 1.47 0.6
FPGw 5.66˝ ´0.22 7.5 1.2 ´2.4 1.42 0.3
FPGs 10.19˝ ´0.35 7 2.2 ´3.8 1.39 0.17

Table 5.2 – Paramètres liés à la description et la quantification du gradient de pression pour les
cinq cas présentés.

Les résolutions obtenues adimensionnées en variable de paroi ainsi que les nombres de
Reynolds de références pour les LES sont récapitulés dans le tableau 5.3 suivant :

Cas ∆x` ∆y` ∆z` Reδ˚ Reθ Re`

APGs 28 0.72 8 5000 3050 771
APGw 32 0.84 10 3700 2400 660
ZPG 37 0.99 12 2350 1600 555
FPGw 43 1.14 13 2400 1700 693
FPGs 44 1.16 13 2200 1600 724

Table 5.3 – Paramètres du problème adimensionnés en variable de paroi pour les cinq cas
présentés.

Les échelles de paroi étant obtenues, on peut à présent s’intéresser à l’allure des profils
moyens adimensionnés en variable de paroi. Ainsi, sur la figure 5.10 sont représentés les
profils de vitesse moyenne à différentes positions successives dans la direction longitudinale
en échelles de paroi. On peut observer que si la zone interne de la couche limite semble
inchangée pour les cinq différents cas présentés ici, la zone externe varie pour chacun d’eux.
En effet, le sillage augmente considérablement avec un gradient de pression adverse alors
qu’il diminue avec un gradient de pression favorable en comparaison du cas sans gradient
de pression.
Néanmoins un léger décalage vers le haut de la loi logarithmique semble être présent dans
les cas avec gradient de pression favorable ce qui en accord avec les observations faites par
Dixit et Ramesh [54] et Bourassa et Thomas [26]. Un décalage vers le bas très faible semble
également observable pour les cas avec gradient adverse. Ce qui confirme les observations
faites par Krogstad et Skare [112], Lee et Sung [119], Nagano et al. [144] ou Monty et

al. [138].

110



5.1 Effets d’un gradient sur la partie aérodynamique
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Figure 5.10 – Profils de vitesse moyenne en échelles de paroi pour le cas avec gradient de pression
favorable fort FPGs a), favorable modéré FPGw b), sans gradient de pression ZPG b), avec gradient
de pression adverse modéré APGw c) et adverse fort APGs d) pour 9 positions successives dans la
zone d’intérêt pour x{h compris 1200 et 2000.
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5.1 Effets d’un gradient sur la partie aérodynamique

Sur la figure 5.11, les profils de vitesse adimensionnés en variable de paroi sont su-
perposés pour chacun des cas au milieu de leurs domaines d’intérêts. On peut en effet
observer ces décalages à l’aide d’un zoom au niveau de la loi logarithmique. Ces décalages
sont néanmoins faibles probablement à cause du faible nombre de Reynolds des calculs
présentés ici. On remarque également que ce décalage semble plus marqué pour un gra-
dient favorable que pour un gradient adverse.
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Figure 5.11 – Profils de vitesse moyenne en échelle de parois pour les cas avec gradient favorable
modéré FPGw ( ˆ), avec gradient favorable fort FPGs ( ˝), sans gradient de pression ZPG
( ˚), avec gradient adverse modéré APGw ( ) et gradient adverse fort APGs ( △)
au milieu des domaines de calculs. La figure de droite est un zoom sur la zone logarithmique.

Afin de quantifier la variation du sillage observée, on trace sur la figure 5.12, la loi de
déficit (ou defect law en anglais) qui est définie comme :

fpy{δq “ pUe ´ Uq{uτ

avec U la vitesse moyenne à l’abscisse pour laquelle on trace la loi de déficit. On la su-
perpose ensuite pour chacun des cas de gradients avec une loi de sillage de Coles [43] qui
s’écrit ;

Ue ´ u

uτ
“ ´1

κ

ˆ
lnpy`q ´ 2Π cos2

ˆ
Πy{δ
2

˙˙
(5.1.1)

après avoir calibré et trouvé le paramètre de sillage Π correspondant à chacun des cas de
gradient.
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Figure 5.12 – Defect law en 9 positions successives pour x{h comprises entre 1200 et 2000. Pour
le cas FPGs a), FPGw b), ZPG c), APGw d) et APGs e). Superposée à une loi de sillage de Coles
pour Π “ 0.17 pour le cas FPGs (˝), Π “ 0.3 pour le cas FPGw (ˆ), Π “ 0.6 pour le cas ZPG (˚)
et Π “ 1.1 pour le cas APGw ( ) et Π “ 1.8 pour le cas APGs (△).

Ainsi, on obtient bien un paramètre de sillage plus important pour le cas avec gradient
adverse fort (Π “ 1.8) et moins important pour le cas avec gradient favorable faible (Π “
0.17) en comparaison du cas avec gradient adverse modéré (Π “ 1.1), favorable modéré
(Π “ 0.3) et sans gradient de pression (Π “ 0.6). De plus, les profils de la loi de déficit
étant auto-similaires, on peut en déduire que dΠ

dx
“ 0 et que les couches limites que l’on
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5.1 Effets d’un gradient sur la partie aérodynamique

présente ici sont bien à l’équilibre. On peut également noter que l’auto-similarité des profils
n’est pas parfaite avec cet adimensionnement, les déficits augmentant avec le nombre de
Reynolds. Cet effet à déjà été observé par Ern et Joubert [58] pour les écoulements à faibles
nombres de Reynolds, pour lesquels l’évolution du sillage est fortement liée à l’historique
du développement de l’écoulement et en particulier à la condition d’entrée turbulente. Le
paramètre de sillage tend à augmenter légèrement lorsque le nombre de Reynolds crôıt. Cet
effet pourrait être neutralisé par l’utilisation de la vitesse d’adimensionnement proposée
par Zaragola et Smits [206].
La loi de sillage correspondant à chaque cas est obtenue à l’aide de la loi de Coles. On
cherche ensuite à calculer la loi interne afin de créer un profil analytique composite défini
comme :

U`
comp “ U`

inner ` 2Π

κ
w

´y
δ

¯
(5.1.2)

On choisit d’utiliser une loi de Musker [139] afin de calculer cette loi. Elle donne en
effet une description simple et uniforme du profil de vitesse dans la zone interne à partir
de la sous-couche visqueuse pour y` ă 5 où U` “ y` jusqu’à la loi logarithmique. Elle
peut s’écrire :

U`
inner “ 1

κ
ln

ˆ
y` ´ a

´a

˙
` R2

ap4A ´ aq

„
p4A ` aq ln

˜
´ a

R

a
py` ´Aq2 `B2

y` ´ a

¸

` A

B
p4A ` 5aq

ˆ
arctan

ˆ
y` ´A

B

˙
` arctan

ˆ
A

B

˙˙
(5.1.3)

avec A “ p´1{κ ´ aq{2, B “
?

´2aA ´A2 et R “
?
A2 `B2. Ces valeurs sont choisies

d’après Chauhan et al. [39] (κ=0.384 ; a=-10.3061 ; B=4.17).

Ces profils composites (calculés à l’aide de la loi de Coles avec le paramètre de sillage
correspondant à chaque cas de gradient de pression tracée sur la figure 5.12), sont super-
posés aux profils de vitesse longitudinale moyenne adimensionnée en variables externes
(par la vitesse extérieure Ue et l’épaisseur de couche limite δ) pour chacun des cas sur la
figure 5.13.
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Figure 5.13 – Profils de vitesse moyenne en variables externes (lignes de couleurs avec les sym-
boles) pour 9 profils à des abscisses successives pour x{h comprises entre 1200 et 2000 pour le cas
FPGs a), FPGw b), ZPG c), APGw d) et APGs e) avec un profil composite analytique ( ),
issu de l’addition des lois de sillage de Coles ( ) avec Π “ 0.3 pour le cas FPGw, Π “ 0.17
pour le cas FPGs, Π “ 0.6 pour le cas ZPG et Π “ 1.1 pour le cas APGw et Π “ 1.8 pour le cas
APGs et la loi interne de Musker’s ( ).
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5.1 Effets d’un gradient sur la partie aérodynamique

On peut tout d’abord remarquer que les profils tracés pour les différents cas de gradients
sont en excellent accord avec le profil analytique composite et que seule la loi de sillage
semble subir l’influence du gradient de pression. Le profil de Musker utilisé étant en effet
identique pour les cinq cas présentés. On peut de plus noter que la seconde condition
nécessaire pour que la couche limite turbulente soit à l’équilibre est bien respectée ([27,
35, 42]. Les profils de vitesse étant en effet auto-similaires.
La figure 5.14 présente une comparaison des profils moyen et lois de déficits entre les
résultats issus des différentes LES réalisées ici avec les résultats issus des expériences
réalisées au LMFA pour certaines valeurs de la vitesse nominale (cf partie 1.5). On observe
un accord satisfaisant entre les tendances des profils pour les différents cas. Les différences
visibles sont dues à l’influence conjointe du nombre de Mach, du nombre de Reynolds et de
l’intensité du gradient qui est différente pour chacun des cas présentés. On remarque tout
de même une différence plus marquée pour le cas adverse du LMFA dont la vitesse nominale
est U “ 50. Il semble en effet que les mesures réalisées à ce point de fonctionnement soient
erronées, l’allure de la loi de déficit ressemblant plus à celle habituellement obtenue pour
un cas favorable que pour un cas adverse.
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Figure 5.14 – Comparaison entre les résultats expérimentaux du LMFA pour différentes valeurs
de la vitesse nominale (symboles) et issus des LES (traits) pour les profils de vitesse longitudinale
(gauche) et le déficit de vitesse (droite) pour des configurations avec gradient de pression favorable
(haut), nul (milieu) et adverse (bas).

On s’intéresse à présent à l’influence du gradient de pression sur les intensités turbu-
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5.1 Effets d’un gradient sur la partie aérodynamique

lentes. Sur la figure 5.15, les intensités turbulentes adimensionnées en variables externes
(Ue et δ) sont représentées au milieu des domaines d’intérêts pour chaque cas de gradient
de pression.
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Figure 5.15 – Intensités turbulentes adimensionnées en variables externes ; urms (a), vrms (b) et
wrms (c) en x{h = 1800 pour les cas avec gradient favorable modéré FPGw ( ˆ), avec gradient
favorable fort FPGs ( ˝), sans gradient de pression ZPG ( ˚), avec gradient adverse modéré
APGw ( ) et gradient adverse fort APGs ( △).

La première chose que l’on peut remarquer est que les intensités turbulentes sont plus
élevées avec gradients de pression adverses et plus faible avec un gradient de pression
favorable en comparaison du cas sans gradient de pression pour les trois composantes.
On peut de plus observer que l’apparition d’un second pic sur la distribution d’intensité
turbulente au niveau de la partie extérieure de la couche limite. Ce pic diminue pour le cas
sans gradient et tend à disparaitre avec un gradient de pression favorable. Au contraire, il
augmente considérablement pour un gradient adverse fort. On remarque de plus que pour
la composante longitudinale des intensités turbulentes (urms), que le premier pic qui est
lié à la zone interne de la couche limite, diminue avec un gradient adverse et augmente
avec un gradient de pression favorable.
Le deuxième pic est généralement observable pour des cas de couche limite sur plaque
plane avec des nombres de Reynolds beaucoup plus élevés (voir Marusic et al. [129]). Il
semble donc apparaitre plus rapidement en terme d’évolution du nombre de Reynolds,
en présence d’un gradient de pression adverse et donc plus lentement avec un gradient de
pression favorable. Sur la figure 5.16, les intensités turbulentes adimensionnées en variables
internes (uτ ) au milieu des domaines d’intérêt sont tracées.

117



5.1 Effets d’un gradient sur la partie aérodynamique
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Figure 5.16 – Intensités turbulentes adimensionnées en variables internes ; u`

rms (a), v
`

rms (b) et
w`

rms (c) en x{h = 1800 pour les cas avec gradient favorable modéré FPGw ( ˆ), avec gradient
favorable fort FPGs ( ˝), sans gradient de pression ZPG ( ˚), avec gradient adverse modéré
APGw ( ) et gradient adverse fort APGs ( △).

Le même constat peut être fait au sujet de l’apparition du second pic. Néanmoins,
cette adimensionnement en échelles internes a permis un inversement de la hiérarchie des
niveaux du premier pic proche paroi pour la vitesse longitudinale urms. Néanmoins, la
même hiérarchie de niveaux globaux des intensités turbulentes est observable (plus fort
avec un gradient adverse fort et plus faible avec un gradient de pression favorable).

Les intensités turbulentes pour les cas APGs et FPGs sont comparées sur la figure
5.17 à celles obtenues par Spalart et Watmuff [181]. Pour cette étude, ils ont choisi d’im-
poser un gradient de pression à l’aide d’une paroi haute déformée. La première partie de
leur domaine d’étude un gradient de pression favorable avec β „ ´0.3 est obtenu et dans
la seconde un gradient adverse avec β „ 2. Pour l’étude de Spalart et Watmuff [181] le
nombre de Reynolds basé sur l’épaisseur de quantité de mouvement est de 600 pour le cas
favorable et 900 pour le cas adverse. Pour cette étude, il est de 1500 pour le cas FPGs et
de 3000 pour le cas APGs. On fait ici le choix d’un adimensionnement mixte pour cette
comparaison à savoir, les tensions de Reynolds sont adimensionnées en variable de paroi et
la distance à la paroi en variable externe. Sur la figure 5.17, on observe que les intensités
turbulentes sont en bon accord avec ceux obtenus par Spalart et Watmuff [181].

Afin d’observer l’influence du gradient sur les structures de la couche limite, on calcule
le critère λ2 pour chacun des cas de gradients. Sur la figure 5.18, on trace ce critère coloré
par la distance à la paroi solide.
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Figure 5.17 – Intensités turbulentes adimensionnées en variables externes u`

rms, v
`

rms et w
`

rms pour
les calculs de cette étude ( ˝ ˝) superposées aux résultats issus de la DNS de Spalart ( )
et des mesures expérimentales de Watmuff ( △△) avec gradient de pression favorable (à gauche)
et adverse (à droite).

On peut observer, que les structures semblent plus hautes en présence d’un gradient
de pression adverse et plus basses pour un gradient de pression favorable. Il semble donc
que les structures ont tendance à se relever en présence d’un gradient de pression adverse
et au contraire s’aplatir le long de la paroi avec un gradient de pression favorable. Cet
effet est amplifié avec l’intensité du gradient de pression. Ces résultats sont en accord avec
les observations de Krogstad et Skare [112], Mayam [132] ou encore Dixit et Ramesh [54].
Plus le gradient adverse est fort plus les structures sont hautes et l’angle d’inclinaison de
ces structures augmente. Au contraire, plus le gradient favorable est fort, plus l’angle des
structures diminue.

En résumé, les effets d’un gradient de pression sur une couche limite turbulente que
l’on a ici observé en comparaison du cas sans gradient de pression sont :

— augmentation du facteur de forme pour un gradient adverse et diminution avec un
gradient favorable

— augmentation de la vitesse de frottement uτ avec un gradient favorable et dimi-
nution avec un gradient adverse. uτ augmente le long de couche limite avec un
gradient favorable et diminue dans les deux autres cas.

— le sillage augmente avec un gradient adverse et diminue avec un gradient de pression
favorable

— décalage vers le haut de la loi logarithmique avec un gradient de pression favorable
et vers le bas avec un gradient adverse

— structures tourbillonnaires de la couche limite turbulente plus hautes et relevées
avec un gradient de pression adverse et plus basses et allongées avec un gradient
favorable.

— augmentation des intensités turbulentes avec un gradient de pression adverse et
diminution avec un gradient de pression favorable

— apparition d’un second pic dans les intensités turbulentes dans la zone externe de
la couche limite avec un gradient de pression adverse.

Tous les effets cités ici pour un gradient adverse semblent être simplement amplifiés lorsque
le gradient de pression adverse augmente.

On s’intéresse à présent aux effets du gradient de pression sur le rayonnement acous-
tique d’une couche limite turbulente.
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a)

b)

c)

d)

e)

Figure 5.18 – LES d’une couche limite turbulente en présence d’un gradient de pression favorable
fort FPGs a), favorable modéré FPGw b), zero ZPG c), adverse modéré APGw d) et adverse fort
APGs e). Iso-surface du critère λ2 coloré par la distance à la paroi pour x{h compris entre 1700 et
2300.
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5.2 Effets d’un gradient sur le rayonnement acoustique

Pour chacun des cas présentés ici, à savoir le cas avec gradient de pression favorable
fort (FPGs), favorable modéré (FPGw), sans gradient de pression (ZPG), avec gradient
de pression adverse modéré (APGw) et avec gradient de pression adverse fort (APGs),
la pression acoustique est directement issue des calculs directs effectués. Gloerfelt [69]
qui a utilisé le même code de calcul, a vérifié que le champ acoustique obtenu avec cette
approche, n’est pas perturbé par un bruit résiduel du à la condition d’entrée. Les sources
de bruit d’une couche étant de nature quadripolaire (cf Powell [152] et Gloerfelt [71]),
l’intensité acoustique suit une loi en U8 pour la turbulence libre (sur un plan infini) et une
loi en U6 pour une surface compacte rigide. Par conséquent, en présence d’un gradient de
pression où une forte variation de la vitesse extérieure est présente (cf figure 5.3, jusqu’à
10% pour les cas modéré APGw et FPGw et 30% pour les cas plus fort APGs et FPGs),
il est impératif de prendre en compte la variation de la vitesse extérieure afin de pouvoir
comparer l’intensité du rayonnement acoustique entre chacun des cas. Pour un plan infini,
l’intensité suit la loi suivante :

I9U8
e

avec I l’intensité acoustique et Ue la vitesse extérieure. Avec l’approximation d’ondes
planes, l’intensité acoustique est proportionnelle au carré de la pression. On peut donc
finalement lier la pression acoustique à la vitesse extérieure en combinant les deux lois
précédentes, on obtient la relation suivante :

p9U4
e

De plus, on peut lier la vitesse extérieure de la couche limite à la vitesse à l’infini par la
relation :

Ue “ ε ˆ U8

Finalement on a donc :
p

ε4
9U2

8

Afin de comparer les intensités acoustiques pour les cinq différents calculs de couche limite
avec gradient de pression, il suffit de comparer les fluctuations de la pression normalisées
p1

ε4
pour chacun des cas. Pour effectuer cette normalisation, on choisit d’utiliser la vitesse

au milieu de la zone d’intérêt qui est également une valeur moyenne de la vitesse extérieure
en cette zone car le gradient de pression est constant. Sur la figure 5.19 suivante, les fluc-
tuations de pression normalisées p1

ε4
dans le plan médian sont représentées. Pour chacun

des cas deux instants différents sont représentés ici afin de se rendre compte de la variation
temporelle du champ acoustique.

La première observation que l’on peut faire, est que les ondes sonores rayonnées par la
couche limite se propagent dans la direction opposée à celle de l’écoulement pour chacun
des cas présentés, ce qui confirme les observations faites par Gloerfelt et al.[69, 71, 72].
Cette direction de propagation semble similaire pour chacun des cas et peut être expliquée
par des effets classiques de propagation. Gloerfelt [69, 72] a montré que l’effet principale
responsable de la direction de propagation est ici dominé par les basses fréquences. C’est
un effet de convection dû à un écoulement à haute vitesse, l’effet Doppler. Celui-ci est
dû au mouvement constant de la source compacte dans le sens de l’écoulement ce qui
entraine la diminution de la longueur d’onde de la source en amont et inversement, son
augmentation en aval.
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Figure 5.19 – Vues instantanées des champs de pression fluctuante normalisée p1

ε4
dans le plan

médian pour deux instants différents (gauche et droite) : a) FPGs (entre ˘2.5 Pa), b) FPGw (entre
˘2.8 Pa) c) ZPG (entre ˘3 Pa), d) APGw (entre ˘4 Pa) ;e) APGs (entre ˘4.5 Pa).

Cet effet s’accompagne de plus d’une augmentation des niveaux de pression en amont.
Le front d’onde possède donc une très grande longueur d’onde apparente et de faibles
niveaux en aval de la source, ce qui explique principalement la direction de propagation
observée. La concentration de la puissance acoustique dans un lobe orienté dans la direc-
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5.2 Effets d’un gradient sur le rayonnement acoustique

tion amont est en accord avec la théorie de sources compactes et peut donc aider à conclure
que les sources de bruit d’une couche limite turbulente sont compactes, et correspondent
donc à des événements turbulents localisés. L’effet de convection est ici renforcé car les
sources sont multipolaires.

Sur la figure 5.19, on peut remarquer que les fronts d’ondes acoustiques semblent plus
épais avec un gradient adverse et plus fins avec un gradient favorable. Cette différence peut
être expliquée par le fait que les sources acoustiques présentes dans la couche limite sont
advectées moins rapidement avec un gradient adverse ce qui aurait pour effet d’amoindrir
l’effet Doppler déjà observé. Au contraire, avec un gradient de pression favorable, les struc-
tures de la couche limite turbulente sont advectées plus rapidement, l’effet de Doppler est
donc amplifié.
Les niveaux acoustiques utilisés pour la figure 5.19 ont été choisis pour chacun des cas de
gradient de pression afin d’obtenir visuellement des fronts d’ondes d’intensités similaires.
On obtient des niveaux compris entre ˘4.5 Pa pour le cas APGs, ˘4 Pa pour le cas APGw,
˘3 Pa pour le cas ZPG, ˘2.8 Pa pour le cas FPGw et ˘2.5 Pa pour le cas FPGs.
L’effet d’un gradient de pression adverse a donc entrainé une augmentation des niveaux
acoustiques d’autant plus importante pour le cas APGs. Au contraire, les niveaux dimi-
nuent avec l’augmentation du gradient de pression favorable. On peut de plus noter que
les niveaux pour les cinq cas sont inférieurs à 1% de la pression aérodynamique.
Afin de se rendre compte de cette effet du gradient de pression d’une façon plus quanti-
tative, on choisit de calculer et comparer la densité spectrale de puissance (PSD) entre
chaque cas. La densité spectrale de puissance en champ lointain calculée en deux points
différents des domaines d’intérêt pour les cinq différents cas de gradient de pression est
tracée sur la figure 5.20. On retrouve bien la même hiérarchie des niveaux acoustiques qui
sont plus élevés pour un gradient adverse fort et plus faible pour un gradient favorable en
comparaison au cas avec gradient de pression adverse modéré et sans gradient de pression
en particulier pour les fréquences élevées.

On peut observer que les résultats obtenus pour les très basses fréquences (la partie
des lignes en pointillé) sont incorrectes. En effet une bosse non-physique apparait dans
cette gamme du spectre. Celle-ci est dû à un mode de boite causé par le rappel utilisé
dans la condition d’entrée afin d’éviter la dérive du profil moyen de vitesse. Pour les
basses et moyennes fréquences de légères différence sont observables. Les différences les
plus marquées sont elles obtenues pour les hautes fréquences. On retrouve en effet pour
celles-ci des niveaux qui augmentent fortement avec un gradient adverse et qui diminuent
avec un gradient favorable. L’effet d’un gradient de pression serait donc principalement
ressenti par les structures hautes fréquences les moins énergétiques.
Si on compare ce résultat à celui de l’étude en nombre de Mach réalisée par Gloerfelt [71],
on peut noter qu’il obtient une différence des niveaux acoustiques qui est plus importante
pour les basses fréquences entre les trois nombres de Mach étudiés.
On peut de plus préciser que l’effet du gradient semble bien plus marqué lorsque la couche
limite est en présence d’un gradient adverse qu’en présence d’un gradient favorable.
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Figure 5.20 – PSD de p1

ε4
en champ lointain à deux différentes positions pour chacun des cas de

gradient. Pour le cas APGs : en px, yq{h= (2000,255) ˝ et (2382.7,420) △ , pour le cas
APGw : en px, yq{h= (1999,257) ˝ et (2371.7,428) △ , pour le cas ZPG en px, yq{h=
(1637.3,249.4) ˝ et (2031.4,408.2) △ , pour le cas FPGw en px, yq{h= (1982.7,220.4)
˝ et (2234.5,358.9) △ et pour le cas FPGs en px, yq{h= (1988.7,228.4) ˝ et
(2357.5,360.9) △

On peut observer que les résultats obtenus pour les très basses fréquences (la partie
des lignes en pointillé) sont incorrectes. En effet une bosse non-physique apparait dans
cette gamme du spectre. Celle-ci est dû à un mode de boite causé par le rappel utilisé
dans la condition d’entrée afin d’éviter la dérive du profil moyen de vitesse. Pour les
basses et moyennes fréquences de légères différence sont observables. Les différences les
plus marquées sont elles obtenues pour les hautes fréquences. On retrouve en effet pour
celles-ci des niveaux qui augmentent fortement avec un gradient adverse et qui diminuent
avec un gradient favorable. L’effet d’un gradient de pression serait donc principalement
ressenti par les structures hautes fréquences les moins énergétiques. Si on compare ce
résultat à celui de l’étude en nombre de Mach réalisée par Gloerfelt [71], on peut noter
qu’il obtient une différence des niveaux acoustiques qui est plus importante pour les basses
fréquences entre les trois nombres de Mach étudiés.
On peut de plus préciser que l’effet du gradient semble bien plus marqué lorsque la couche
limite est en présence d’un gradient adverse qu’en présence d’un gradient favorable.

Enfin, on remarque sur la figure 5.20 pour le cas APGs deux piques légers situés aux
fréquences adimensionnées ωδ{Ue “ 20 et 40. Ces piques peuvent être liés à l’effet diffrac-
tant de la rupture de pente. Cette rupture de pente entraine en effet une forte accélération
à son amont. Cette observation est également visible sur la figure 5.19. Un calcul sur plaque
plane avec une imposition faible d’une distribution de vitesse via les conditions aux limites
supérieure du domaine pourrait être une alternative intéressante à ce calcul avec gradient
adverse fort.

On s’intéresse à présent à l’effet d’un gradient de pression sur la pression pariétale
d’une couche limite turbulente.
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5.3 Effets d’un gradient sur la pression pariétale

Dans cette partie on s’intéresse à l’influence d’un gradient de pression sur la pression
pariétale sous une couche limite turbulente. Dans un premier temps, on détaille la méthode
utilisée afin d’obtenir les spectres fréquence-nombre d’onde de la pression pariétale. On
compare ensuite les résultats obtenus pour chaque cas de gradients de pression.

5.3.1 Calcul d’un spectre fréquence-nombre d’onde de pression pariétale

L’analyse de la pression pariétale permet la caractérisation de la contribution directe
et indirecte du bruit engendré par une couche limite turbulente à l’intérieur de l’habitacle
d’un véhicule. Une analyse des spectres fréquence-nombre d’onde de la pression pariétale
permet de plus un lien entre le rayonnement acoustique et les sources de fluctuations
de pression. Il est donc essentiel de prendre soin de la résolution spectrale, en parti-
culier dans la région de faibles nombres d’ondes. Lorsque la paroi est plane et que la
couche limite se développe lentement, les fluctuations de pression peuvent être considérées
comme statistiquement stationnaires dans le temps et homogènes dans les directions x et
z. C’est principalement pour cette raison que l’on a cherché à simuler des couches limites
à l’équilibre. On peut ainsi continuer de supposer une quasi-homogénéité dans la direc-
tion longitudinale en présence de gradients de pression. Pour des mesures expérimentales,
les spectres fréquentiels sont obtenus à l’aide d’une transformée Fourier du signal en un
point, mais les spectres fréquence-nombre d’onde sont généralement déduits de corrélations
spatio-temporelles en deux points en utilisant des réseaux de microphones comme dans les
travaux de Panton et Robert [146], Arguillat et al.[8] ou encore Ehrenfried et Koop [57].
Lorsque les post-traitements sont appliqués à une base de données numériques, on choisit
généralement l’utilisation d’une transformée de Fourier triple (une pour chaque dimension
(t, x, z) comme dans les travaux de Kim [103], Choi et Moin [40], Chang et al.[37], Viazzo
et al.[193] ou encore Hu et al.[95]. On peut l’exprimer de la façon suivante :

p̂pkxm , kzq , fsq “
1

Nt

Nt´1ÿ

r“0

"
1

Nz

Nz´1ÿ

p“0

„
1

Nx

Nx´1ÿ

l“0

ppxl, zp, trqe´ikxmxl


e´ikzqzp

*
e
i2π rs

Nt (5.3.1)

avec kxm “ m∆kx, kzq “ q∆kz pour le point correspondant aux trois entiers pm, q, sq. Le
spectre fréquence-nombre d’onde est alors défini par :

Φpppkxm , kzq , fsq “ E

"
lim

Lx,Lz,LtÑ8

1

LxLzLt

p̂ p̂˚

2π∆kx∆kz∆f

*
(5.3.2)

avec Lx “ Nx∆x, Lz “ Nz∆z, Lt “ Nt∆t, ∆kx “ 2π{Lx, ∆kz “ 2π{Lz, et ∆f “ 1{Lt.
L’astérisque désigne le complexe conjugué.
Afin d’augmenter les propriétés statistiques de l’opérateur E , le spectre est moyenné sur
Nseg segments temporels avec un recouvrement de 50%.
Afin d’appliquer la transformée de Fourier pour chaque segment, la valeur moyenne de la
pression est soustraite et un fenêtrage de Hann est utilisé. Par conséquent, un facteur de
8{3 doit être appliqué pour compenser la fenêtre Hann. Le même fenêtrage est de plus
appliqué dans la direction de l’écoulement (suivant l’axe x) qui n’est pas parfaitement
homogène.
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5.3 Effets d’un gradient sur la pression pariétale

Afin d’améliorer la résolution des spectres dans la direction kx, ce qui est essentiel en
raison de son étendue limitée, on décide de substituer une transformée de Capon [33] à
celle de Fourier dans la direction de l’écoulement. Cette technique est inspirée de la théorie
du minimum de variance et est non paramétrique.
Des méthodes paramétriques telles que la méthode ARMA ou Burg sont efficaces pour
améliorer la résolution mais peuvent engendrer l’apparition de pics parasites pour un
signal à large bande.
L’estimateur spectral de Capon est donné par :

P̂Caponpω, kx, kzq “ nx ` 1

eHpkxqR´1
pp pω, kzqepkxq

avec epkxq “ p1 eikx ... eikxpnx´1qqT . R´1
pp est l’inverse de la matrice d’auto-corrélation qui

s’écrit :

Rpp “ xppx, tqppx ` ξ, t` τqy
et qui est de forme Toeplitz. Elle est ici inversée à l’aide de la méthode de Cholesky.
Pour éviter un mauvais conditionnement de la matrice, une méthode de covariance mo-
difiée [101] est utilisée pour estimer les auto-corrélations.
Afin de réaliser ces spectres fréquence-nombre d’onde, 8000 échantillons temporels sont
enregistrés durant le calcul. En effet, une fois l’état d’équilibre statistique atteint (état
pour lequel les champs moyens ont convergé), la pression pariétale ainsi que les autres
variables sont stockées toutes les 30 itérations sur 240000 itérations.
Les 8000 échantillons sont ensuite divisés en deux segments contenant chacun 4000 échantillons.
Les spectres sont de plus réalisés dans le domaine d’intérêt pour chacun des cas. Ainsi,
720∆x et 400∆z sont utilisés pour le cas sans gradient de pression (ZPG) et 800∆x et
400∆z sont utilisés pour les cas avec gradients de pression (APGw, FPG et APGs).

5.3.2 Spectres dans le plan kx ´ kz

Les spectres de la pression pariétale Φpppkx, kz , ωq dans le plan kx-kz sont représentés
sur la figure 5.21 pour des valeurs croissantes de la fréquence adimensionnée ωδ{U8. Pour
chacun des cas représentés sur cette figure, la gamme contenant les nombres d’ondes su-
personiques définissant le domaine acoustique est délimitée par le cercle k “ κ0 est donnée
par :

k “
a
k2x ` k2z ă ω{c8

De plus, pour un écoulement moyen à un nombre de Mach M , les nombres d’ondes super-
soniques correspondent à :

pκ0 ´ kxMq2 ´ pk2x ` k2zq ą 0

En notant le paramètre de Prandtl-Glauert βp “
?
1 ´M2, le domaine acoustique est

représenté dans l’espace de nombre d’ondes par l’intérieur de l’ellipse d’équation :

`
kx ` κ0M{β2p

˘2
`
κ0{β2p

˘2 ` k2z

pκ0{βpq2
“ 1 (5.3.3)

Sur la figure 5.21, deux régions distinctes peuvent être observées. Ces deux régions
du spectre correspondent aux contributions acoustique et aérodynamique de la pression
pariétale au bruit de couche limite.
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5.3 Effets d’un gradient sur la pression pariétale

On peut de plus noter que la tache acoustique qui est confondue avec la partie convective
du spectre pour les plus basses fréquences tend à s’en séparer progressivement lorsque
la fréquence augmente. De plus, sur cette figure, on observe que la partie convective du
spectre a une étendue plus grande avec un gradient de pression favorable dans la direction
kz et plus courte en kx. Ceci semble confirmer l’observation faite précédemment à propos de
l’inclinaison des structures tourbillonnaires de la couche limite turbulente et est en accord
avec les résultats expérimentaux du LMFA (partie 1.5.4). Avec un gradient de pression
favorable ces structures ont tendance à s’aplatir le long de la paroi. La longueur de ces
structures projetée sur la paroi est donc plus grande. Au contraire, avec un gradient de
pression adverse, les structures se relèvent et sont donc plus hautes, leur projection sur la
paroi est donc plus petite. Un nombre d’onde étant l’inverse d’une longueur, on obtient un
effet inverse au niveau de l’étendue du domaine convectif dans la direction kx des spectres
de pression pariétale dans le plan kx-kz.
Avec cette représentation, il est néanmoins difficile de comparer l’influence du gradient de
pression sur les niveaux des contributions directe et indirecte du bruit de couche limite.
On s’intéresse à présent à des coupes du spectre de pression pariétale en fréquence-nombre
d’onde.
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Figure 5.21 – Spectres en fréquence-nombre d’onde Φpppkx, kz , ωq de la pression pariétale
avec une échelle de couleur logarithmique pours les cas FPGs, FPGw, ZPG , APGw et
APGs pour trois valeurs de la fréquence adimensionnée ωδref{Ue (donnée entre crochets).
a) FPGs [2.9] ; b) FPGw [1.28] ; c) ZPG [3] ; d) APGw [4.3] ; e) APGs [5.2] ; f) FPGs [5.8] ;
g) FPGw [2.56] ; h) ZPG [5.9] ; i) APGw [8.6] ; j) APGs [10.4] ; k) FPGs [11.6] ; l) FPGw
[2.56] ; m) ZPG [11.8] ; n) APGw [17.2] ; o) APGs [20.8].

5.3.3 Spectres dans les plans kx ´ ω et kz ´ ω

Sur la figure 5.22 sont représentées des coupes des spectres en fréquences nombres
d’ondes de la pression pariétale Φpppkx, kz, ωq dans le plan kz-ω pour deux valeurs de kx
dans chacun des cas et sur la figure 5.23 les coupes des spectres dans le plan kx-ω pour
trois valeurs kz.
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Figure 5.22 – Spectres en fréquence-nombre d’onde Φpppkx, kz, ωq dans le plan kz-ω pour deux
valeurs du nombre d’onde adimensionné kxδref{Ue (donnée entre crochets). a) FPGs [0, 2.5] ; b)
FPGw [0, 2.5] ; c) ZPG [0, 2.1] ; d) APGw [0, 2.1] ; e) APGs [0, 2.5] ; .
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Figure 5.23 – Spectres en fréquence-nombre d’onde Φpppkx, kz, ωq dans le plan kx-ω pour trois
valeurs du nombre d’onde adimensionné kzδref{Ue (donnée entre crochets). a) FPGs [0, 6.7, 13.5] ;
b) FPGw [0, 6.6, 13.1] ; c) ZPG [0, 6.4, 13.5] ; d) APGw [0, 6.4, 14] ; e) APGs [0, 6.27, 13.8] ; .
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5.3 Effets d’un gradient sur la pression pariétale

Sur la figure 5.22 représentant les coupes du spectre Φpp pour deux valeurs du nombre
d’onde longitudinale kx fixé, on remarque que le domaine acoustique du spectre est bien
visible et qu’il se détache du domaine convectif lorsque l’on augmente la valeur de kx.
De plus, on peut noter que les niveaux dans le demi-espace inférieur et supérieur sont
différents en raison d’effets de l’écoulement moyen. La ligne blanche représente la frontière
du domaine acoustique définie par l’équation de l’ellipse donnée précédemment 5.3.3. Il
est néanmoins difficile de juger et comparer l’intensité des deux contributions au bruit de
couche limite turbulente pour les différents cas de gradient présentés.
Sur la figure 5.23, la partie acoustique est également clairement visible pour chacun des
cas. On peut de plus noter que très peut de différence sont visibles au niveau du domaine
convectif. La ligne blanche représente également ici la frontière théorique du domaine
acoustique. Lorsque kx est positif, elle représente les ondes acoustiques se propageant dans
la direction de l’écoulement à la vitesse de phase U ` c8. Pour les nombres d’ondes lon-
gitudinaux négatifs, elle représente les ondes acoustiques se propageant dans la direction
opposée à l’écoulement à la vitesse de phase U ´ c8.
Un bon accord est obtenue pour chacun des cas par rapport au domaine théorique définit
par l’ellipse pour les nombres d’ondes longitudinaux positifs. Cela signifie que dans la direc-
tion de l’écoulement. Au contraire, pour les nombres d’ondes longitudinaux négatifs, l’em-
preinte acoustique semble moins intense et localisée dans un domaine restreint à l’intérieure
de l’ellipse. Dans la direction opposée à l’écoulement, les ondes se propagent donc à la vi-
tesse de phase proche de ´c8 soit dans une zone où la vitesse est nulle. Ces ondes se
propagent exclusivement au niveau la paroi et sont dites rasantes.
Sur cette figure et pour chacun des cas, la ligne pointillée blanche représente une vitesse
moyenne de convection 0.7Ue, qui est en bon accord avec la pente observée pour le cas
sans gradient de pression, au moins pour les faibles nombres d’onde, correspondant aux
structures à grande échelle. L’asymétrie par rapport à cette ligne en pointillés est liée au
fait que la vitesse d’advection dépend de la taille d’une structure donnée et de son altitude
dans la couche limite. En comparant l’ensemble des cas avec gradients, on peut remarquer
un décalage vers le bas du pic convectif pour les nombres d’ondes positifs, du cas favorable
fort vers le cas adverse fort (de haut en bas sur la figure 5.23). Ce décalage est inversé pour
les nombres d’ondes négatifs. Ce qui signifie que la vitesse de convection diminue avec un
gradient adverse et augmente avec un gradient favorable.
Sur la figure 5.23, on peut de plus remarquer que les niveaux acoustiques augmentent avec
un gradient adverse et diminuent avec un gradient favorable en comparaison du cas sans
gradient de pression. Les niveaux sont donc les plus élevés avec le cas APGs et les plus
faibles avec le cas FPGs. Les niveaux de l’acoustique dans la couche limite varient donc
de façon similaire avec un gradient de pression que ceux du rayonnement acoustique vers
l’extérieur de la couche limite turbulente.

Afin de confirmer cela, on choisit d’effectuer sur la figure 5.24 des coupes pour plusieurs
valeurs de la fréquences des spectres Φpp pour kz “ 0. On remarque en effet que la région
acoustique qui est localisée entre les deux pics autour de la région kx “ 0, augmente avec
un gradient adverse et diminue avec un gradient favorable en comparaison du cas sans
gradient de pression. En effet, ces pics délimitant la domaine acoustique sont plus intenses
avec un gradient adverse et plus faible avec un gradient favorable. L’effet étant de plus
amplifié lorsque le gradient est plus fort (APGs, FPGs). Ces résultats sont en désaccord
avec les résultats expérimentaux du LMFA (partie 1.5.4) où des niveaux les plus intenses
ont été mesurées dans le cas favorable en comparaison du cas sans gradient de pression.
On peut de plus remarquer que le pic de droite, à savoir celui le plus proche du domaine
convectif (dans la plage des nombres d’ondes positifs), semble beaucoup plus intense que
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5.3 Effets d’un gradient sur la pression pariétale

le pic de gauche (pour les nombres d’ondes négatifs). En effet, sur la figure 5.25, où un
zoom sur la tache acoustique du spectre Φpppkx, kz , ωq dans le plan kx-kz est représenté
pour le cas APGs, cette dissymétrie de la tache acoustique est observable. Le rayonnement
acoustique dans la couche limite se propagerait donc préférentiellement dans le même sens
que celui l’écoulement contrairement à l’acoustique rayonné vers l’extérieur de la couche
limite qui se propage dans le sens opposé à celui de l’écoulement.
Cet effet paradoxal a été étudié par Gloerfelt [71], pour une couche limite sans gradient
de pression. Il montre à l’aide de la théorie des rayons [32] (ou ray tracing) qui est utilisée
afin de caractériser les effets de propagation dus au profil moyen de couche limite, que ce
rayonnement dans le sens de l’écoulement serait dû à des effets de réfraction. Ce phénomène
est appelé effet de canalisation (channeling) ou de guide d’onde (wave guide).
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Figure 5.24 – Coupes des spectres fréquence-nombre d’onde pour kz “ 0 Φpppkx, 0, ωq, pour
différentes valeurs de la fréquence adimensionnée ωδ˚

ref{Ue indiquée entre crochets pour les cas ; a)
FPGs ; b) FPGw ; c) ZPG ; d) APGw ; e) APGs ; ˝ [0.98 ; 1.1 ; 1.1 ; 1. ; 1.] △ [4.9 ; 5.3 ; 5.2 ;
5 ; 5.2] [9. ; 9.5 ; 10.4 ; 10 ; 10.4] ˚ [10 ; 11 ; 12 ; 12.9 ; 15.6] ▽ [19.5 ; 21.4 ; 20.9 ; 20.1 ;
20.8] ˛ [29.2 ; 32 ; 31.1 ; 30 ; 31.2] respectivement.
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Figure 5.25 – Spectres en fréquence-nombre d’onde Φpppkx, kz , ωq de la pression pariétale
avec une échelle de couleur logarithmique pour le cas APGs pour ωδ˚

ref{Ue “ 20.8.

Pour des fréquences suffisamment élevées, la théorie des rayons peut s’appliquer et ainsi,
une valeur critique de l’angle de rayon peut être définie. Au dessus de cette valeur, un rayon
ne peut pénétrer l’écoulement en raison d’une forte réfraction causée par les gradients de
vitesse de la couche limite. Une onde est donc piégée entre ce rayon maximum et la paroi, il
rebondit donc entre les deux. Selon Abrahams et al.[2], lorsque de nombreuses ondes sont
ainsi bloquées, elles peuvent former des caustiques ainsi que des régions localisées où la
pression est plus intense. Ils soutiennent de plus que ces caustiques peuvent ainsi participer
aux phénomènes d’auto-entretien de la couche limite turbulente à condition que la gamme
de fréquences acoustiques soit compatible avec les fréquences caractéristiques des schémas
quasi-périodiques des mouvements cohérents dans la couche limite. Sur la paroi solide,
l’acoustique est difficilement observable pour des basses fréquences car elle est mélangée
au domaine convectif. Néanmoins, pour des fréquences plus élevées, l’approximation des
rayons peut être utilisée pour observer les effets de réfraction et de canalisation. Le tracé
de rayons pour le cas ZPG est représenté sur la figure 5.26. On peut observer dans la
limite haute fréquence, que l’acoustique près de la paroi est essentiellement propagée dans
la direction aval à cause des ondes canalisées, et que la partie acoustique dans la direction
opposée à l’écoulement est difficile à observer en raison des effets de réfraction (seul l’effet
de diffusion turbulente induit des niveaux non nuls vers l’amont).
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Figure 5.26 – Tracé de Rayon pour le cas ZPG tiré de [71].
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5.3 Effets d’un gradient sur la pression pariétale

5.3.4 Autospectres de pression pariétale

Dans la partie précédente, on a observé qu’un gradient de pression entraine des effets
sur la contribution directe au bruit de couche limite ainsi que sur la vitesse de convection
caractéristique des structures dans la couche limite turbulente. En effet, la partie acous-
tique d’un spectre de pression pariétale est plus intense avec un gradient adverse et plus
faible avec un gradient de pression favorable en comparaison du cas sans gradient de pres-
sion. De plus, la vitesse de convection augmente avec un gradient de pression favorable
et diminue avec un gradient de pression adverse. On a de plus observé sur les spectres de
pression pariétale dans le plan kx-kz, que la partie convective du spectre est plus étendue
en kz et plus fine en kx avec un gradient de pression favorable et inversement avec un
gradient adverse en comparaison du cas sans gradient de pression. Néanmoins, aucune
conclusion n’a pu être effectuée au sujet de l’intensité de la partie convective dans chacun
des cas. Afin d’observer les effets du gradient sur l’intensité de la partie convective du
spectre de pression pariétale, on choisit d’intégrer le spectre dans un premier temps dans
les deux directions spatiales kx et kz . Ainsi, on obtient :

xΦpppωqy “
ż 8

´8

ż 8

´8
Φpppkx, kz, ωq dkxdkz

Le spectre de pression pariétale intégré dans les deux directions spatiales xΦpppωqy est
tracé sur la figure 5.27 avec différents choix d’adimensionnement.
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Figure 5.27 – Comparaison du spectre de pression pariétale intégré dans les deux directions
spatiales kx et kz xΦpppωqy pour les cas FPGs ( ), FPGw ( ), ZPG ( ), APGw ( )
et gradient adverse fort APGs ( ). En variables externe a), mixtes b) et c) et en variables
internes d).

On observe une hiérarchie des niveaux obtenus allant du cas APGs vers le cas FPGs. Les
niveaux sont plus intenses avec un gradient adverse et plus faible avec un gradient favorable
en comparaison du cas sans gradient de pression en particulier pour les fréquences élevées.
On remarque de plus sur les niveaux obtenus que l’effet d’un gradient de pression adverse
est beaucoup plus marqué que celui d’un gradient favorable.
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5.3 Effets d’un gradient sur la pression pariétale

On choisit ensuite de calculer les auto-spectres φpωq à la fin du domaine d’intérêt dans
chacun des cas moyennés sur quelques points dans la directions longitudinale et sur toute
l’envergure Lz. Ces auto-spectres sont ensuite intégrés en espace de la façon suivante :

xφpωqy “
ż

ℓx

ż

Lz

φpx, z, ωq dxdz

avec ℓx ˆ Lz une petite portion du domaine d’intérêt sur laquelle les auto-spectres sont
intégrés (pour 1900 ă x{h ă 2000). Les auto-spectres obtenus sont représentés sur la figure
5.28 pour les différents choix d’adimensionnement.
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Figure 5.28 – Comparaison du spectre de pression pariétale intégré dans les deux directions
spatiales kx et kz xφpωqy pour les cas FPGs ( ), FPGw ( ), ZPG ( ), APGw ( ) et
gradient adverse fort APGs ( ). En variables externe a), mixtes b) et c) et en variables internes
d).

Selon les différents adimensionnements choisis, la même tendance et hiérarchie de ni-
veau est observable. Quelle que soit la méthode employée (intégration des spectre Φpppkx, kz, ωq
ou des auto-spectres φpx, z, ωq), on observe que les niveaux sont similaires en basses
fréquences quel que soit le gradient étudié avec un adimensionnement en variables externes
(figures 5.27a et 5.28a). Avec cet adimensionnement, les écarts pour les hautes fréquences
sont considérables, le gradient adverse le plus fort donnant les niveaux les plus élevés.
En revanche, avec un adimensionnement en variables internes (figures 5.27d et 5.28d), la
hiérarchie de niveaux est observable sur l’ensemble du spectre. Ce résultat est en accord
avec les travaux de DNS de couche limite turbulente avec gradient de pression adverse de
Na et Moin [141]. Pour chacune des simulations présentée ici, le nombre de Reynolds étant
relativement bas, il est impossible de distinguer la pente en ω´1 trouvée par de nombreux
auteurs [18, 27, 145]. De plus, ces résultats semblent contredire le fait qu’une croissance en
ω2 soit présente pour les basse fréquences comme mis en avant dans le modèle de Goody
[73]. Au contraire, les calculs présentent plutôt un plateau aux basses fréquences en accord
avec les résultats numériques de Na et Moin [141] ou expérimentaux de Beresh et al. [14].

La figure 5.29 présente une comparaison des autospectres de pression pariétale pour
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5.3 Effets d’un gradient sur la pression pariétale

les différents calculs réalisée ici avec certaines mesures réalisées au LMFA avec et sans
gradient de pression et pour différents types d’adimensionnements.
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Figure 5.29 – Comparaison entre les résultats expérimentaux (symboles ♦) ; APG, ZPG et FPG
ainsi que numériques (traits) ; FPGs ( ), FPGw ( ), ZPG ( ), APGw ( ) et APGs
( ) pour les autospectres de pression pariétale en adimensionnant avec les variables internes
a), externes b) et mixte c). Les lignes en tirets sur la figure c) indiquent les pentes pour la gamme
de fréquences moyennes, en ω´0.8 pour les cas APG, ω´0.5 pour les cas ZPG et ω´0.3 pour les cas
FPG ainsi que pour les hautes fréquences en ω´5
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5.3 Effets d’un gradient sur la pression pariétale

On observe globalement un bon accord des résultats, les tendances pour l’influence
d’un gradient de pression étant bien reproduites. Les écarts de niveaux obtenus doivent
être reliés à un effet Reynolds et également à la fréquence de coupure de la LES pour les
hautes fréquences.

On calcul ensuite la moyenne quadratique de la pression pariétale qui est définie
comme :

p2 “
ż 8

´8
φpωq dω (5.3.4)

On définit ensuite la moyenne quadratique adimensionnée en variables externes prmse “b
p2{Q et en variable interne, p`

rms “
b
p2{τw.

On obtient, p`
rms “ 1.9420, 2.0527, 2.5228, 3.0561 et 4.1511 ou encore, prmse “ 0.0072, 0.0073,

0.0082, 0.0083 et 0.009 respectivement pour les cas FPGs, FPGw, ZPG, APGw et APGs.
Les valeurs de p`

rms sont reportées sur la figure 5.30 en fonction du nombre de Reynolds en
variables internes R`

e et y sont comparées à d’autre valeurs issues de la littératures pour
des calculs et mesures expérimentales diverses avec et sans gradient de pression.
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Figure 5.30 – Moyenne quadratique de la pression pariétale adimensionnée en variable interne
p`

rms en fonction du nombre de Reynolds en variables internesR`

e . Avec gradient de pression adverse
(en rouge) ; calculs LES APG issus de ce travail ›, mesures du LMFA APG [162] �, mesures de
Schloemer [169] △. Avec gradient de pression favorable (en bleu) ; calculs LES FPG issus de ce
travail ›, mesures du LMFA FPG [162] � et les mesures de Schloemer [169] △. Sans gradient
de pression ; calcul LES ZPG issus de ce travail ›, mesures du LMFA ZPG [162] �, mesures de
Schewe [167] Ÿ, mesures de Gravante et al. [76] ˛, mesures de Schloemer [169] △, DNS de Skote et
al. [175] ‚, DNS de Spalart [182] N, DNS de Schlatter et Örlü [168] �, DNS de Jimenez et al. [97] İ,
mesures du KTH [192] ˝, mesures de Melbourne [192] △, mesures de Nagoya [192] et la courbe
empirique de Farabee et Casarella [59] ( ) .

Sur la figure 5.30, on observe que les résultats obtenus sont en bon accord avec ceux de
la littérature. Comme beaucoup d’auteurs [73, 161, 162, 169], on observe que la moyenne
quadratique de la pression pariétale augmente avec un gradient adverse et diminue avec
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5.3 Effets d’un gradient sur la pression pariétale

un gradient de pression favorable. Les écarts obtenus sont beaucoup plus importants avec
un adimensionnement interne qu’avec un adimensionnement externe.

On intègre à présent le spectre de pression pariétale Φpppkx, kz, ωq par la fréquence ω
de la façon suivante :

Φpppkx, kzq “
ż 8

´8
Φpppkx, kz, ωq dω

Les spectres intégrés Φpppkx, kzq sont représentés sur la figure 5.31 pour chacun des cas.
On observe, que la tache acoustique n’est plus présente (effet de moyenne) et que l’on
obtient la même hiérarchie de niveaux entre les différents cas.

Figure 5.31 – Comparaison du spectre de pression pariétale intégré par la fréquence ω, Φpppkx, kzq
pour les cas FPGs, FPGw, ZPG, APGw et APGs (respectivement de gauche à droite).

En effet, on remarque que les niveaux les plus intenses sont obtenus avec un gradient
de gradient adverse fort et les plus faible avec le gradient favorable fort. Ce constat est
confirmé sur la figure 5.32, où une coupe des spectres intégrés par la fréquence Φpppkx, kzq
pour kz “ 0 est effectué.
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Figure 5.32 – Comparaison du spectre de pression pariétale intégré par la fréquence ω Φpppkx, kzq
en kz “ 0, pour les cas FPGs ( ), FPGw ( ), ZPG ( ), APGw ( ) et gradient
adverse fort APGs ( ), ainsi que des pentes en pkxδ˚q´0.9 (- - -) et (- - -), en pkxδ˚q´1 (- - -),
et en pkxδ˚q´1.5 (- - -) et (- - -).

On remarque de plus que les écarts sont beaucoup plus marqués avec les gradients
adverse, les niveaux obtenus pour les cas avec gradients favorables étant très proches de
ceux obtenus pour le cas sans gradient de pression.
On peut de plus remarqué la présence dans chaque cas d’une décroissance en pkxq´n pour
chacun des cas dans la gamme moyenne des nombres d’ondes, n étant différent pour chaque
cas. On obtient n “ 1.5 pour les deux cas avec gradient adverse (APGs et APGw), n “ 1
pour le cas ZPG et, n “ 0.9 pour les cas avec gradient favorable (FPGw et FPGs).
Dans la littérature, beaucoup d’auteurs obtiennent des pentes similaires dans la gamme
intermédiaire de fréquence pour des couches limites turbulentes sans gradient de pression.
Néanmoins, souvent ils obtiennent des pentes entre ω´0.7 et ω´0.85 (Blake [17], Farabee
et Casarella [59], Goody [73], McGrath et Simpson [133]). Certains auteurs (Blake [18],
Bradshaw [27] ou encore Panton et Linebarger [145]) ont montré que la décroissance devrait
plutôt suivre une lois en ω´1. On peut expliquer l’apparition de ces pentes dans les spectres
Φpppkx, 0q exprimé en nombre d’onde et non en fréquence à l’aide l’hypothèse de Taylor
[52, 188] de turbulence gelée qui permet de convertir des mesures spatiales en mesures
temporelles. Si l’hypothèse de Taylor est vérifiée, on peut alors étudier ce spectre en
nombres d’onde comme un spectre fréquentiel.
Cependant, cette pente est généralement très difficilement observable pour des simulations
à faibles nombres de Reynolds. En effet, dans la littérature, cette pente est souvent reliée
à la loi logarithmique de la couche limite turbulente (expliquant pourquoi elle est plus
facilement observable pour des nombres de Reynolds élevés lorsque la loi logarithmique
est assez étendue). Dans notre cas, à nombres de Reynolds relativement faibles, le fait que
ces pentes soient observable peut être lié à l’intégration sur toute la gamme de fréquence du
spectre de pression pariétale Φpppkx, kz, ωq. Si on suppose en effet cette pente présente pour
chacune des fréquences dans une toute petite gamme de nombres d’onde kx, elle apparait à
présent par effet d’addition dû à l’intégration. En comparant les pentes pour les différents
cas, on observe qu’elle est plus importante pour les cas avec gradients adverses que pour
les cas avec gradients favorables en comparaison du cas sans gradient de pression.
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5.3 Effets d’un gradient sur la pression pariétale

On peut de plus noter que les pentes sont identiques pour les deux cas adverses et pour
les deux cas favorables. Elles ne seraient donc pas liées à l’intensité du gradient.
On observe également que l’influence du gradient est beaucoup plus importante avec un
gradient de pression adverse qu’avec un gradient de pression sur ces pentes dans la gamme
moyenne de nombres d’onde kx.
En prenant en compte le fait que cette pente soit liée à la lois logarithmique, on peut
déduire que ces différences observées pour chaque cas avec gradient, peuvent être liées aux
décalages de la lois logarithmique pour les cas avec gradient de pression observés sur la
figure 5.11.

5.3.5 Corrélations spatio-temporelles

Dans cette partie, on se concentre uniquement sur les cas FPGs, ZPG, APGw et APGs.
Étant donné que la paroi solide est plane et que la couche limite turbulente s’épaissit re-
lativement lentement sur la plage de nombre de Reynolds considérée, les fluctuations de
pression peuvent être considérées comme statistiquement stationnaire en temps et ho-
mogène dans les directions longitudinale (x) et transversale (z).
La fonction de corrélation spatio-temporelle s’écrit alors :

Rpp “ xppx, z, tqppx ` ξ1, z ` ξ3, t ` τqy

où les x y indiquent une moyenne d’ensemble dépendant seulement des écarts spatiales ξ “
pξ1, 0, ξ3q et des pas temporels τ . La fonction corrélation peut donc être noté Rpppξ1, ξ3, τq.

On choisit ici de calculer la fonction de corrélation spatio-temporelle Rpppξ1, ξ3, τq à
l’aide d’une transformée de Fourier inverse de la densité spectrale de puissance des spectres
de pression pariétale fréquence-nombre d’onde (théorème de Wiener-Khintchine).
Cette méthode permet de tirer profit des avantages de l’algorithme FFT et est un moyen
efficace de calculer les corrélations sur nombre important de points.
Les domaines d’intérêt des calculs présentés ici sur lesquels les corrélations sont calculées
sont en effet composés de nx “ 800ˆnz “ 400 points pour les cas avec gradient de pression
et de nx “ 720 ˆ nz “ 400 pour le cas ZPG.
On peut préciser que dans ces zones d’intérêts, les grilles réduites (x, z) sont régulières
dans ces deux directions.
La figure 5.33 montre la comparaison pour chacun des cas des corrélations du champ de
pression pariétale Rpppξ1, ξ3, 0q pour τ “ 0.
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Figure 5.33 – Corrélations spatiales Rpppξ1, ξ3, 0q du champ de pression pariétale. Pour les cas
FPGs a), ZPG b), APGw c) et APGs d).

Quel que soit le cas, on remarque sur la figure 5.33 pour des petits écarts spatiaux
que le champ de pression pariétale semble presque isotrope. Pour le cas ZPG, les iso-
corrélations sont allongées dans la direction transverse z et sont en bon accord avec les
résultats obtenus par Bull [28]. Avec un gradient favorable, ces iso-corrélations semblent
peu affectées. Avec un gradient adverse, au contraire, l’allongement des iso-corrélations
est amplifiée dans la direction transverse. Ces observations sont en bon accord avec ceux
obtenus par Na et Moin [141]. Un allongement plus léger est également visible dans la
direction longitudinale x.

La décroissance des autocorrélations pour chacun des cas présentés dans la direction
longitudinale est montrée sur la figure 5.34 et celle dans la direction transversale sur la
figure 5.35. On observe bien que la décroissance dans les deux directions est légèrement
plus rapide avec un gradient favorable et beaucoup plus lente avec un gradient adverse.
Dans la direction longitudinale, on remarque de plus que les courbes deviennent négatives
dans chacun des cas pour une valeur critique différentes de ξ1c{δ˚

ref. Pour les cas FPGs et
ZPG, les courbes restent négatives après cette valeur alors qu’elles redeviennent positives
dans les cas APGw et APGs. La décroissance dans la direction transversale est tout le
temps positive dans chacun des cas.
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Figure 5.34 – Corrélations spatiales Rpppξ1, 0, 0q du champ de pression pariétale. Pour les cas
FPGs a), ZPG b), APGw c) et APGs d).
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Figure 5.35 – Corrélations spatiales Rppp0, ξ3, 0q du champ de pression pariétale. Pour les cas
FPGs a), ZPG b), APGw c) et APGs d).

Il existe plusieurs méthodes pouvant permettre le calcul de la vitesse de convection.
L’une d’elle, est de suivre le maximum de la corrélation spatio-temporelle longitudinale
pour différentes valeurs fixées de l’écart ξ1 en fonction de τ .
Une courbe d’enveloppe est tracée, tangente aux sommets de Rpp, définissant la fonction
ξ1 “ fpτq.

La vitesse de convection large-bande moyenne peut alors être définie comme :

Ūcpξ1q “ ξ1

τ

La figure 5.36, montre la comparaison pour chacun des cas des corrélations spatio-
temporelles longitudinales du champ de pression pariétale Rpppξ1, 0, τq pour ξ3 “ 0.
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Figure 5.36 – Corrélations spatio-temporelles Rpppξ1, 0, τq du champ de pression pariétale. Pour
les cas FPGs a), ZPG b), APGw c) et APGs d).

La courbe des maxima de la corrélation spatio-temporelle longitudinale pour différentes
valeurs fixées de l’écart ξ1 en fonction de τ est représentée pour chacun des cas sur la figure
5.37.
La vitesse de convection large-bande est ensuite tracée figure 5.38 pour chacun des cas.
On obtient une vitesse de convection large-bande moyenne approche Uc{Ue “ 0.85, 0.84,
0.79 et 0.76 respectivement pour les cas FPGs, ZPG, APGw et APGs.
Elle augmente donc en présence d’un gradient favorable et diminue avec un gradient de
pression adverse. Ce qui corrobore l’observation faite sur la figure 5.23 représentant les
spectres fréquence-nombre d’onde dans le plan kx ´ ω.
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Figure 5.37 – Pics de la corrélation spatio-temporelle longitudinale pour des valeurs croissante
de ξ1{δ˚

ref
en fonction de l’incrément temporel adimensionné τUe{δ˚. Les points gris représentent

l’emplacement des maxima. Pour les cas FPGs a), ZPG b), APGw c) et APGs d).
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Figure 5.38 – Vitesse de convection large-bande moyenne Ūc (ooo) en fonction des écarts adi-
mensionnés ξ1. Le trait noir correspond à une fonction ajustée sur la vitesse moyenne. Pour les cas
FPGs a), ZPG b), APGw c) et APGs d).

5.3.6 Cohérence de la pression pariétale

La cohérence de la pression pariétale est obtenue pour chacun des cas présentés ici en
calculant tout d’abord les inter-spectres à l’aide d’une double transformée inverse spatiale
des spectres en fréquence-nombre d’onde de la pression pariétale. Un inter-spectre est ainsi
obtenu pour chaque fréquence. C’est une fonction complexe composée d’un co-spectre et
d’un quad-spectre :

Spppξ1, ξ3, ωq “ Cpξ1, ξ3, ωq ´ iQpξ1, ξ3, ωq
Un angle de phase peut alors être introduit :

αpξ1, ξ3, ωq “ tan´1qpQpξ1, ξ3, ωq{Cpξ1, ξ3, ωq

Cet angle est tracé sur la figure 5.39 pour chacun des cas.

L’analyse large-bande de la section précédente a permis d’obtenir une valeur de la vi-
tesse de convection caractérisant l’intégralité de la couche limite. Néanmoins, étant donné
que la vitesse de convection dépend de la taille des structures turbulentes et de leur posi-
tion verticale dans la couche limite, cette vitesse de convection est donc supposée dépendre
de la fréquence.

Bull [28] et Blake [17] ont ainsi suggéré l’étude des corrélations sur des bandes étroites
de fréquences.

147



5.3 Effets d’un gradient sur la pression pariétale

a)

0 0.5 1 1.5
0

5

10

15

20

ωδ*/U
e

α(
ξ 1,ω

)

b)

0 0.5 1 1.5 2
0

5

10

15

20

ωδ*/U
e

α(
ξ 1,ω

)

c)

0 0.5 1 1.5 2
0

5

10

15

20

ωδ*/U
e

α(
ξ 1,ω

)

d)

0 0.5 1 1.5 2
0

5

10

15

20

ωδ*/U
e

α(
ξ 1,ω

)

Figure 5.39 – Angle de phase αpξ1, 0, ωq en fonction de la fréquence adimensionnée à différentes
fréquences pour des valeurs successives de l’écart spatial ξ1{δ˚

ref
“ [0 0 0 0] (o), [1.8 1.6 0.93 0.65]

(2), [3.6 3.2 1.9 1.3] (△), [5.5 4.8 2.8 1.9] (ˆ), [7.3 6.4 3.7 2.6] (˛), [9.1 8.0 4.6 3.2] (*), [10. 9.6
5.6 3.9] (▽) et [12.7 11.2 6.5 4.5] (+). Respectivement pour les cas FPGs a), ZPG b), APGw c) et
APGs d).

Cette méthode permet d’obtenir une vitesse de convection effective pour les structures
turbulentes à différentes échelles et ainsi d’estimer leur temps de vie moyen. De façon
similaire, l’inter-spectre permet d’obtenir la vitesse de phase Ucp “ ωξ1{α qui dépend
de la fréquence. Cette vitesse est tracée pour les différents cas sur la figure 5.40 pour
différentes valeurs de la fréquences.
Pour les plus grands écarts, l’augmentation en fonction de la fréquence est rapide et une
asymptote est obtenue autour de Ucp{Ue “ 0.79, 0.77, 0.75 et 0.69 respectivement pour les
cas FPGs, ZPG, APGw et APGs.

Les vitesses de phase et de convection moyenne augmentent donc avec un gradient de
pression favorable et diminuent avec un gradient de pression adverse. Ces résultats sont
en accords avec ceux de Na et Moin [141, 142], Bradshaw [27] ou encore Schloemer [169].
Néanmoins, ces résultats sont en désaccord avec les résultats expérimentaux du LMFA
(partie 1.5.4). En effet, si ils observent bien que la vitesse de convection augmente avec un
gradient favorable (Uc “ 0.85Ue pour le cas favorable contre Uc “ 0.8Ue pour le cas sans
gradient), elle augmente d’autant plus avec un gradient adverse (Uc “ 0.9Ue).
On définit, la cohérence Γ comme :

Γ “ |Spppξ1, ξ3, ωq|{|Sppp0, 0, ωq|

Les cohérences longitudinales et transversales sont représentées sur la figure 5.41 pour
chacun des cas et en fonction de l’angle de phase. Depuis les travaux de Corcos [44], la
cohérence a souvent été supposée être une fonction décroissante d’un nombre de Strouhal
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Figure 5.40 – Vitesse de phase Ucp pour des valeurs successives de l’écart spatial ξ1{δ˚

ref
“ [0 0

0 0] (o), [1.8 1.6 0.93 0.65] (2), [3.6 3.2 1.9 1.3] (△), [5.5 4.8 2.8 1.9] (ˆ), [7.3 6.4 3.7 2.6] (˛), [9.1
8.0 4.6 3.2] (*), [10. 9.6 5.6 3.9] (▽) et [12.7 11.2 6.5 4.5] (+). Respectivement pour les cas FPGs
a), ZPG b), APGw c) et APGs d).

basé sur un écart ξi, la pulsation ω et une vitesse caractéristique. Corcos a utilisé des
exponentielles dans les directions ξ1 et ξ3 pour modéliser la perte de cohérence par le
produit :

Spppξ, ωq “ φpωq e´
ω|ξ1|
α1Uc e

´
ω|ξ3|
α3Uc eiωξ1{Uc (5.3.5)

Les courbes exponentielles expp´ω|ξi|{pαiUcpqq caractérisent bien la perte de cohérence
pour les plus grandes fréquences. Les structures tourbillonnaires de petites tailles dans la
couche limite qui sont responsables du contenu à haute fréquence sont en effet détruites
plus rapidement qu’elles ne sont convectées. Les valeurs 1{α1 “ 0.12 et 1{α3 “ 0.72 déduite
de la figure 5.41b) pour le cas ZPG, sont en très bon accord avec les valeurs 0.11 et 0.714
obtenu par Corcos [44] pour diverses bases de données expérimentales ou 0.116 et 0.7
rapporté par Blake [17].
Pour le cas FPGs on obtient les valeurs 0.10 et 0.65, 0.28 et 0.9 pour le cas APGw et
0.34 et 1.1 pour le cas APGs. La perte de cohérence dans les deux directions est donc plus
lente avec un gradient adverse et plus rapide avec un gradient favorable. Le tableau 5.4
résume l’ensemble des paramètres observés dans l’étude la pression pariétale permettant
de réaliser l’influence d’un gradient de pression.
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Figure 5.41 – Cohérence Γ en fonction de l’angle de phase : a) pour différentes fréquences pour
des valeurs successives de l’écart spatiale longitudinale ξ1{δ˚

ref
“ [0 0 0 0] (o), [1.8 1.6 0.93 0.65] (2),

[3.6 3.2 1.9 1.3] (△), [5.5 4.8 2.8 1.9] (ˆ), [7.3 6.4 3.7 2.6] (˛), [9.1 8.0 4.6 3.2] (*), [10. 9.6 5.6 3.9]
(▽) et [12.7 11.2 6.5 4.5] (+) ; et de l’écart transversal b) ξ3{δ˚

ref
“ [0.14 0.13 0.071 0.051] (o), [0.71

0.64 0.36 0.25] (2), [1.3 1.1 0.64 0.46] (△), [1.9 1.7 0.93 0.66] (ˆ), [2.4 2.2 1.2 0.86] (˛), [3.0 2.7 1.5
1.1] (*), [3.6 3.2 1.8 1.3] (▽) et [4.2 3.7 2.1 1.5] (+) ;. Une fonction exponentiel expp´ω|ξi|{pαiUcpqq
est superposée ( ) (valeurs de αi tableau 5.4). Respectivement pour les cas FPGs a), ZPG
b), APGw c) et APGs d).
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5.4 Conclusion

Cas p`
rms prmse Uc Ucp 1{α1 1{α3

APGs 4.1511 0.0090 0.76 0.692 0.34 1.1
APGw 3.0561 0.0083 0.79 0.750 0.28 0.9
ZPG 2.5228 0.0082 0.84 0.765 0.12 0.72
FPGs 1.9420 0.0072 0.85 0.790 0.10 0.65

Table 5.4 – Paramètres liés à la pression pariétale d’une couche limite turbulente en fonction du
gradient de pression.

5.4 Conclusion

Dans cette partie, les résultats des calculs directs de couches limites compressibles avec
et sans gradient de pression ont été montrés. Dans une première partie, une comparaison
sur la partie aérodynamique entre les différents cas a été réalisée. On a pu observer les effets
bien connus d’un gradient de pression sur une couche limite turbulente. Une décélération,
un épaississement plus rapide, une augmentation du facteur de forme et du sillage, ainsi
qu’un redressement des structures tourbillonnaires et l’augmentation des intensités turbu-
lente avec un gradient de pression adverse en comparaison du cas sans gradient de pression.
Avec un gradient de pression favorable au contraire, une accélération, un épaississement
plus lent, la diminution du facteur de forme et du sillage ainsi que l’aplatissement des
structures tourbillonnaires le long de la paroi sont observables. De plus, on a pu noter un
décalage vers le haut de la loi logarithmique avec un gradient de pression favorable et vers
le bas avec un gradient adverse.
Dans une seconde partie, on a montré l’influence d’un gradient de pression sur le bruit
rayonné par une couche limite turbulente. Les niveaux de la pression acoustique sont direc-
tement issus des calculs directs effectués. On a observé, que les niveaux acoustiques sont
plus élevés pour un gradient adverse et plus faible pour un gradient favorable en compa-
raison aux cas avec gradient de pression adverse et favorable modéré et sans gradient de
pression en particulier pour les fréquences élevées.
Dans la troisième et quatrième partie, une étude sur les spectres de pression pariétale en
fréquence-nombre d’onde et des auto-spectres en fréquence a été réalisée. Pour chacun des
cas présentés, les contributions acoustique et aérodynamique sont clairement visibles. On
a montré que les niveaux de ces deux contributions augmentent avec un gradient de pres-
sion adverse et diminuent avec un gradient de pression favorable. Ce résultat résultats est
conforme à ceux observés dans la littérature. L’intégration des spectres fréquence-nombre
d’onde dans la direction fréquentielle, a permis de mettre en évidence l’apparition d’une
décroissance en knx dans la gamme intermédiaire des nombres d’ondes avec n “ 1.5 pour
les cas avec gradient adverse (APGw et APGs), n “ 1 pour le cas sans gradient de pression
(ZPG) et n “ 0.9 pour les cas avec gradient de pression favorable (FPGw, FPGs).
Finalement, dans les deux dernières parties, une étude des corrélations spatio-temporelles
et de la cohérence de la pression pariétale a été réalisée. On a pu observer que la décroissance
des auto-corrélations dans les directions longitudinale et transversale sont plus rapides
avec un gradient favorable et plus lentes avec un gradient de pression adverse en compa-
raison du cas sans gradient de pression. Le contraire est observé pour la décroissance de
la cohérence de la pression pariétale. De plus, on a observé que les vitesses de phase et de
convection augmentent avec un gradient favorable et diminuent avec un gradient adverse
en comparaison du cas sans gradient de pression.
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Conclusion et perspectives

Ce travail de thèse a été mené dans le cadre du projet SONOBL (SOurces of NOise
from Boundary Layers over vehicles) financé par l’ANR (Agence Nationale de Recherche)
et la FNRAE (Fondation de Recherche pour l’Aéronautique et l’Espace).
L’objectif principal a été l’étude de l’influence d’un gradient de pression sur une couche
limite turbulente et plus particulièrement sur la pression pariétale. Celle-ci est en effet la
principale entrée des codes de vibro-acoustique qui sont utilisés afin d’estimer les nuisances
sonores à l’intérieur de l’habitacle d’un véhicule liées au développement de la turbulence
pariétale. Dans ce but, des calculs directs de couches limites turbulentes avec gradient
de pression adverse et favorable ont été réalisés à l’aide d’un code CFD compressible. Ce
type de calcul basé sur la méthode de Simulation des Grandes Échelles permet d’obtenir
directement les champs aérodynamique et acoustique.
Il a tout d’abord été nécessaire de faire évoluer le solveur cartésien massivement parallèle
disponible au sein du laboratoire DynFluid en un solveur curviligne, d’apporter des modi-
fications aux conditions aux limites de Tam et Dong utilisées ainsi que de mettre en place
les différents outils de post-traitement adaptés. Dans le cadre de ce travail, on a en effet
choisi d’utiliser la déformation de la plaque afin d’introduire un gradient de pression dans
l’écoulement de couche limite turbulente.
Les calculs avec gradient de pression ont été effectués sur 2048 processeurs avec des blocs
de 503 points par cœur sur les machines de calcul IDRIS Ada et TGCC Curie. La mise
en place et la gestion de ces simulations constituent une des contributions importantes de
ce travail de thèse. L’utilisation des machines de calcul massivement parallèles pour des
simulations lourdes comme les LES réalisées entraine diverses difficultés, notamment au
niveau de la gestion du stockage et du post-traitement des données. En effet, sept LES
d’environ 250 millions de points ont été réalisées (seulement cinq ont été présentées) ainsi
qu’une dizaine de LES de tailles et de résolutions inférieures (environ 20 millions de points)
ayant notamment permis la calibration des valeurs du paramètre de gradient de pression
de Clauser β choisies. Des outils de post-traitement parallèles ont été développés et mis
en place directement sur la machine de calcul TGCC Curie.
Par ailleurs, l’utilisation d’un solveur compressible dans des configurations subsoniques
est également très délicate, en particulier lorsque l’on souhaite calculer directement le ni-
veau du rayonnement acoustique d’une couche limite turbulente qui est de deux ordres
de grandeur inférieur à celui de la pression aérodynamique ρU2

8. Un soin important a
donc été pris pour la mise en place des conditions aux limites qui doivent absolument être
non-réfléchissantes. La sensibilité d’un tel solveur en régime subsonique a entrainé l’ap-
parition de dérives des champs de pression et de vitesses d’ordre de grandeur très faible,
mais néanmoins suffisamment néfastes pour empêcher l’obtention du rayonnement acous-
tique. Celles-ci ont ensuite été corrigées notamment grâce à l’utilisation d’une technique
de rappel peu intrusive (cf 4.2.1) sur les conditions aux limites d’entrée et supérieure des
domaines de calculs.



5.4 CONCLUSION ET PERSPECTIVES

L’étude des différents cas présentés dans ce travail avec et sans gradients de pression
a permis de mettre en évidence l’influence d’un gradient de pression sur une couche limite
turbulente. Concernant la partie aérodynamique, on a bien retrouvé les résultats connus
de la littérature. Cette partie de l’analyse nous a permis d’être confiants sur la qualité
des simulations qui ont été présentées. Cette étude a de plus permis de vérifier que les
couches limites présentées dans ce travail sont bien à l’équilibre. Ce point a été impor-
tant pour l’étude de la pression pariétale, notamment pour le calcul des inter-spectres à
l’aide d’une transformée de Fourier dans les trois directions (x, z et t). Celle-ci est en effet
réalisée en considérant que les fluctuations de pression sont statistiquement stationnaires
dans le temps et homogènes en espace, cette hypothèse étant vérifiée uniquement pour
des couches limites à l’équilibre. Très peu de simulations ou d’expériences décrivant des
couches limites turbulentes à l’équilibre en présence de gradients de pression adverse et
favorable sont actuellement disponibles dans la littérature.
Une analyse quantitative originale sur le rayonnement acoustique d’une couche limite tur-
bulente avec et sans gradient de pression a ensuite été effectuée et a permis de mettre en
évidence l’augmentation des niveaux obtenus en présence d’un gradient de pression ad-
verse et leur diminution en présence d’un gradient de pression favorable en comparaison
des niveaux observés pour le cas sans gradient de pression. Il s’agit de la première quan-
tification par une méthode directe des niveaux acoustiques du rayonnement de couches
limites turbulentes avec gradients de pression.
Enfin, une analyse de la pression pariétale sous une couche limite turbulente a été réalisée
et a mis en évidence une augmentation des contributions aérodynamique et acoustique,
ainsi que de la moyenne quadratique de la pression pariétale avec un gradient adverse et
leur diminution avec un gradient favorable en comparaison de celles évaluées pour le cas
sans gradient de pression. On a également montré que la vitesse de convection diminue
avec un gradient de pression adverse et qu’elle augmente avec un gradient de pression
favorable.
Sur les différentes analyses effectuées, on a de plus montré qu’une couche limite est beau-
coup plus sensible à la présence d’un gradient de pression adverse qu’à celle d’un gradient
de pression favorable.
C’est à notre connaissance la première étude sur la pression pariétale de couches limites
turbulentes à l’équilibre en présence de différents gradients de pression adverse et favorable
permettant de plus l’accès à la composante acoustique de l’écoulement.
Cette étude est néanmoins restreinte à des nombres de Reynolds relativement bas pour
des raisons de ressources informatiques limitées. Elle est complémentaire avec la campagne
expérimentale effectuée au LMFA où des configurations à plus basses vitesses mais à plus
hauts nombres de Reynolds ont été étudiées.

Perspectives

La poursuite de calculs à plus hauts nombres de Reynolds serait intéressante. Un calcul
pour une taille de domaine quatre fois plus grande en longueur et deux fois en envergure
a par ailleurs été réalisé au sein du laboratoire DynFluid pour un nombre de Mach de
0.7 sans gradient de pression. L’analyse du calcul n’a cependant pas encore été effectuée
mais permettra de mettre en évidence l’influence du nombre de Reynolds notamment sur
la gamme moyenne de fréquences des auto-spectres de pression pariétales. Cette gamme
de fréquence est liée à la loi logarithmique des profils de couches limites, elle-même étant
dépendante du nombre de Reynolds de l’écoulement. Des calculs à plus haut Reynolds
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avec gradient de pression ne sont néanmoins pas envisagés pour le moment car la gestion
de ce type de calcul est ardue, notamment en terme de stockage.
Si l’on souhaite intégrer la tache acoustique afin d’en extraire la moyenne quadratique de
pression associée uniquement à la contribution acoustique du spectre de pression pariétale,
un calcul avec une résolution plus fine (résolution de type DNS) pourrait être mis en place.
En effet, pour les calculs présentés ici, la tache acoustique est discrétisée dans le domaine
spectral sur un nombre de points relativement restreint. On peut également envisager de
diminuer le nombre de Mach pour avoir une séparation plus marquée entre le domaine
acoustique et le pic convectif. Des calculs à faibles nombres de Mach sont cependant peu
favorables avec un solveur direct en régime compressible subsonique. De plus, en suivant la
loi en U8, les niveaux acoustiques deviennent extrêmement faibles à bas nombre de Mach
et sont donc très difficiles à extraire du bruit de fond numérique. Réaliser un calcul sur un
intervalle de temps plus long permettrait de plus d’augmenter la résolution fréquentielle
des spectres de pression pariétale en basse fréquence. Néanmoins, des choix devront être
faits dans la mesure où le pas de temps du calcul ∆t est basé sur la taille de la première
maille dans la direction normale ∆ymin. Un calcul plus long avec une résolution plus fine
est à ce jour difficilement envisageable pour des raisons de limitation des moyens de calcul
et de stockage disponibles. Réaliser deux calculs différents, un avec une résolution plus fine
et plus court et l’autre sur un temps plus long peut être une solution viable. On précise par
ailleurs que le calcul à nombre de Mach 0.7 cité précédemment a été réalisé sur un temps
8 à 10 fois plus long que les calculs présentés ici. Son analyse permettra d’obtenir des in-
formations complémentaires sur les basses fréquences des spectres de la pression pariétale.
Une autre piste pour atteindre des nombres de Reynolds et/ou des temps d’intégration
plus grands serait d’utiliser un avancement temporel implicite, au moins localement dans
la direction normale à la paroi.

Au niveau de la mise en place des calculs, un point qui pourrait être amélioré concerne la
rupture de pente qui est utilisée pour la mise en place des gradients de pression. Celle-ci
est localisée avant la partie du domaine qui est inclinée d’un angle constant. Elle entraine
une forte décélération pour un cas avec gradient favorable et une forte accélération avec un
gradient adverse. Pour un gradient de pression favorable plus fort, avec une pente inclinée
d’un angle plus important, elle pourrait être à l’origine de la formation de tourbillons de
Taylor-Görtler. Pour un gradient de pression adverse, la petite zone de gradient favorable
qui précède peut avoir un effet bénéfique en supprimant l’effet d’histoire de la transition et
permettant ainsi d’atteindre plus rapidement un état d’équilibre. Cette méthode est par
ailleurs souvent utilisée dans la littérature [141, 162, 181]. On sait en effet qu’une couche
limite turbulente avec gradient de pression adverse est très sensible à l’historique de son
développement. Cependant, une rupture de pente trop abrupte peut avoir un effet néfaste
sur le rayonnement acoustique en se comportant comme un élément diffractant. La mise en
place de calculs avec gradient de pression sur une plaque plane à l’aide d’une distribution
de vitesse sur la partie haute du domaine pourrait être un recours envisagé.
Une attention particulière pourrait être accordée à l’analyse des spectres intégrés en
fréquence où des pentes en k´n

x ont été observées. Ces pentes sont en effet généralement
observables pour des nombres de Reynolds élevés lorsque la loi logarithmique est assez
étendue ce qui n’est pas le cas des calculs présentés ici. On a alors fait l’hypothèse que
cette pente serait présente pour chacune des fréquences dans une toute petite gamme de
nombres d’onde kx et qu’elle apparâıt par un effet d’addition dû à l’intégration du spectre.
L’intégration d’un spectre de pression pariétale issue d’un modèle mixte de Corcos-Goody
par exemple pour un nombre de Reynolds similaire à celui obtenu ici est en cours d’étude
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afin d’éprouver cette hypothèse. Si cette intégration permet d’obtenir un spectre en nombre
d’onde avec une pente en k´0.7

x (pente imposée par le modèle de Goody), cela pourrait
confirmer l’hypothèse formulée dans ce travail.

Afin d’affiner l’analyse sur l’influence d’un gradient de pression, des calculs de couches
limites hors équilibre sur des géométries moins académiques telles que des profils d’aile et
de cockpit de cabine, ou encore sur des objets diffractants tels qu’une marche descendante
ou une rugosité peuvent également être envisagés. Une approche basée sur une stratégie de
couplage de type RANS/LES pourra être mise en place afin de minimiser le coût de calcul
de ce type de simulation en sacrifiant la résolution de sous-couche visqueuse. Néanmoins,
cette stratégie est pour le moment limitée aux écoulements de couche limite attachée, les
méthodes de type RANS étant peu efficace pour modéliser les zones de décollement d’un
écoulement. De plus, avec de telles géométries, les fluctuations de pression ne peuvent
plus être considérées comme statistiquement stationnaires dans le temps et homogènes en
espace. On ne pourra donc plus calculer les inter-spectres de pression pariétale à l’aide
d’une simple transformée de Fourier triple. Une autre méthode de post-traitement devra
donc être mise en place afin de calculer ces spectres de pression pariétale.

Finalement, un travail important devra être réalisé sur les inter-corrélations de vitesse sur
un volume, qui peuvent être fournies par les calculs. Ces inter-corrélations permettront
ensuite de valider et d’améliorer des modèles semi-empiriques existants qui sont actuelle-
ment utilisés et développés par les industriels. Néanmoins le stockage des volumes devra
être fait judicieusement et nécessitera une attention particulière en raison de moyens de
stockage limités. La prise en compte des gradients de pression dans un modèle d’inter-
corrélations de vitesse constituera une avancée pour alimenter des modèles statistiques de
pression pariétale plus réalistes que ceux utilisés à l’heure actuelle par les industriels. Ces
modèles constitueront alors l’entrée des codes de structure qui permettront la prédiction de
la réponse vibroacoustique induite par les fluctuations de pression sous une couche limite
turbulente.
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l’écoulement de Falkner-Skan, C. R. Mecanique, 330, p. 673–682.

[160] Salvetti, M.V. & Banerjee, S., 1995, A priori tests of a new dynamic subgrid-scale
model for finite-difference large-eddy simulations, Phys. Fluids, 7(11), p. 2831–2847.

[161] Salze, E., Bailly, C., Marsden, O., Jondeau, E. & Juve, D., 2014, Ca-
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