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Introduction

Les problémes acoustiques sont devenus des enjeux majeurs dans le monde industriel
actuel. Non seulement les niveaux sonores rayonnés constituent un élément non négligeable
de la compétitivité d’un produit, mais ils font aussi de plus en plus 'objet de normes et
de réglementations visant a restreindre les génes qu’ils induisent. C’est en particulier le
cas dans le domaine des transports. Le bruit des jets en sortie des réacteurs est par
exemple I'une des principales sources de nuisances sonores au décollage d'un avion. La
prédiction du bruit généré par ces jets constitue donc une préoccupation importante pour
les constructeurs aéronautiques. A ces aspects purement environnementaux s’ajoutent
des problémes de résistance des structures mécaniques et de fatigue des matériaux, qui
nécessitent parfois des approches acoustiques. Ainsi, dans le domaine aérospatial, le bruit
émis au décollage par le jet d'une fusée est tellement intense qu’il devient une contrainte
structurelle majeure pour la charge utile. Une meilleure compréhension des phénomeénes
de génération acoustique dans les jets est alors susceptible de guider le développement de

techniques de réduction du bruit émis par le lanceur.

Pour faire face a ces problémes, de nombreux travaux se sont intéressés au bruit
rayonné par les écoulements. Il s’agit de mieux comprendre comment un écoulement pro-
duit des ondes acoustiques et de décrire la propagation de ces ondes. Tous ces phénoménes
sont pris en compte par les équations de Navier-Stokes. La premiére grande avancée dans
I'identification des sources de bruit en aéroacoustique est due a Lighthill [90]. En combi-
nant les équations de Navier-Stokes, il a obtenu une expression dont le terme de gauche
est 'opérateur de propagation dans un milieu homogéne au repos et ou le terme de droite
est assimilé aux sources de bruit. Ce formalisme a I'avantage de se décliner aisément en
une formulation intégrale, a 'aide de la fonction de Green en espace libre. Cela a per-
mis notamment d’établir les premiéres lois dimensionnelles sur le bruit des jets. Bien que
I’analogie de Lighthill soit mathématiquement exacte, I'assimilation du membre de droite
a des termes sources n’est qu'une approximation. En effet, il contient aussi des effets
d’interaction entre les ondes acoustiques et les champs moyens. De nombreuses autres

formulations ont été construites pour pallier a cette faiblesse et pour élargir le domaine
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d’application de 'analogie de Lighthill |69, 71, 111, 113, 52|. Lilley [91] est notamment
parvenu a construire un opérateur tenant compte des effets de propagation dans un écou-
lement moyen stratifié. En dépit de ces améliorations, l'interprétation des termes sources
reste délicate et I'analogie de Lighthill ne semble pas permettre d’identifier facilement les

phénomeénes de génération de bruit, comme le précise Tam [131, 132].

Les approches expérimentales ont permis de poursuivre ces efforts et de mieux com-
prendre le comportement acoustique des écoulements. Crow & Champagne [39] ont mis en
évidence la présence de grandes structures cohérentes dans les jets, auxquelles se super-
posent des petites structures turbulentes. Ces structures cohérentes jouent un roéle impor-
tant dans I’émission de bruit en régime supersonique [133|, mais leur impact sur le rayon-
nement acoustique en régime subsonique reste mal cerné. Dahan et al. [40, 41| montrent
par exemple qu’elles peuvent contribuer notablement au rayonnement acoustique d’un jet
chauffé, et les travaux de Bridges & Hussain [27] sur des jets excités indiquent que des
appariements de grandes structures dans la couche de cisaillement peuvent générer un
bruit non négligeable. La présence de cette source de bruit dans les jets naturels reste

cependant a démontrer, en particulier a des nombres de Reynolds et de Mach élevés.

Récemment, Tam et al. [135] et Tam & Pastouchenko [136] ont observé que le bruit
de mélange des jets supersoniques est constitué de deux contributions indépendantes. La
premiére est rayonnée vers I'aval par les grandes structures et est plutot basse fréquence.
La seconde est générée par les fines structures turbulentes. Elle est omnidirectionnelle
et a un spectre large-bande. Ces résultats ont ensuite été généralisés aux jets subso-
niques [130, 148]. Les mesures de Fisher et al. [53| et de Tanna [141] ont aussi montré
que la température avait un impact notable sur le bruit de jet. Lorsque le nombre de
Mach est inférieur a 0.7, le bruit rayonné augmente avec la température. Cette hausse
s’observe surtout aux basses fréquences, tandis que les hautes fréquences tendent a s’atté-
nuer. En revanche, lorsque le nombre de Mach est supérieur a 0.7, les niveaux acoustiques
diminuent avec I’élévation de la température. Cela est dii & une baisse importante des
niveaux des hautes fréquences, qui n’est plus compensée par 'amplification des basses
fréquences. Ces modifications de comportement, acoustique ont, été attribuées a 'appari-
tion de sources entropiques de nature dipolaire [53]. Viswanathan [147] remet toutefois en
cause l'existence de telles sources, en expliquant I'influence de la température sur le bruit

de jet uniquement par un effet du nombre de Reynolds.

Depuis quelques années, I’augmentation de la puissance des calculateurs a permis le
développement des approches numériques en aéroacoustique. Celles-ci viennent compléter
les mesures, en donnant par exemple accés a des grandeurs difficiles & obtenir expéri-

mentalement. Il existe depuis plus de vingt ans des codes capables de calculer I’évolution
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aérodynamique de nombreux écoulements. Toutefois, il est délicat d’obtenir le champ
acoustique rayonné avec ces solveurs, bien que celui-ci soit inclus dans les équations de
Navier-Stokes. En effet, les fluctuations de nature acoustique ont une amplitude bien plus
faible que celle des fluctuations aérodynamiques. Par exemple, dans le cas d’un jet & Mach
M = 0.9, les fluctuations de pression acoustique sont de 'ordre de 100 fois plus petites
que celles de la pression aérodynamique. Les fluctuations de vitesse d’origine acoustique
sont méme environ 3 x 10 plus faibles que celles d’origine aérodynamique. Une erreur de
1 % sur les variables de I’écoulement implique donc des erreurs supérieures a 100 % sur
le champ acoustique. Le calcul simultané de I’écoulement et des ondes acoustiques rayon-
nées nécessite donc une précision extrémement élevée, ce qui est hors de portée des codes
de calcul usuellement utilisés en mécanique des fluides. Pour contourner cette difficulté,
des approches numériques hybrides ont été développées. L’idée est de calculer I’écoule-
ment auquel on s’intéresse dans une premiére étape. Une fois les champs aérodynamiques
déterminés, on s’appuie sur une analogie acoustique pour extraire les termes sources cor-
respondants. Dans une seconde étape, on en déduit le champ acoustique rayonné, soit par
un calcul d’intégrales, soit par la résolution d'une équation de propagation. Les approches
hybrides ont cependant des limites; les méthodes basées sur une formulation intégrale né-
cessitent le choix d’un volume source, ce qui peut poser des difficultés lorsque 1’écoulement
n’est pas borné. De plus, les approches hybrides ne permettent pas toujours de prendre
en compte des éventuelles rétroactions entre le champ aérodynamique et le champ acous-
tique, ce qui est par exemple problématique pour le calcul du bruit d’une cavité placée

dans un écoulement [65].

Ces limites ont motivé le développement de techniques numériques spécifiquement dé-
diées a I'aéroacoustique, ayant pour objectif la résolution des équations de Navier-Stokes
compressibles avec une précision suffisante pour déterminer simultanément les champs
aérodynamiques et acoustiques. Cela implique en particulier le recours a des schémas nu-
meériques peu dispersifs et peu dissipatifs [19, 128, 138], et la mise au point de conditions
aux limites anéchoiques [134]. Colonius et al. [33| ont ainsi effectué la simulation numé-
rique directe (Direct Numerical Simulation — DNS) du bruit rayonné par une couche de
mélange. Freund [56] et Freund et al. [57] ont également calculé par DNS le bruit rayonné
par différents jets. La simulation numérique directe, qui implique de mailler toutes les
structures présentes dans 1’écoulement, reste cependant limitée aux faibles nombres de
Reynolds, pour lesquels la gamme des échelles turbulentes est restreinte. Pour étudier des
configurations plus proches des applications industrielles, une autre approche a alors été
adoptée. Il s’agit de la simulation numérique des grandes échelles (Large Eddy Simulation

— LES), qui consiste a ne mailler que les grosses structures de ’écoulement et & modéliser
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les effets des fines échelles de la turbulence. Bogey & Bailly [17, 18|, Bogey et al. |24]
et Constantinescu & Lele [35] ont ainsi par exemple calculé le champ acoustique de jets

libres subsoniques.

Objectifs de la thése

Les travaux présentés dans ce manuscrit ont pour objectif la prédiction du bruit
rayonné par des jets ronds subsoniques a haut nombre de Mach et & nombre de Reynolds
élevé. De telles configurations sont typiques des jets rencontrés a la sortie des réacteurs
des avions.

Pour cela, il sera nécessaire de développer un code 2-D et 3-D permettant le calcul
direct du bruit par la résolution des équations de Navier-Stokes compressibles. Celui-ci
devra s’appuyer sur les avancées récentes de 1’aéroacoustique numérique, notamment au
niveau des schémas de discrétisation [10, 19]. L’un des principaux freins aux calculs directs
du bruit des écoulements est le cotit numérique élevé des simulations, essentiellement lié
au grand nombre de points nécéssaires a une bonne discrétisation de l’écoulement et
du champ acoustique. Pour optimiser la taille du maillage, le solveur aura recours aux
coordonnées cylindriques. Ce systéme de coordonnées permet en effet de mieux discrétiser
les gradients de vitesse dans les jets circulaires, tout en réduisant le nombre de points du
maillage. Il faudra toutefois résoudre le probléme du traitement de ’axe, les équations de
Navier-Stokes étant singuliéres a cet endroit. Le code devra aussi prendre en compte la
présence de la tuyére dans le domaine de calcul, dont I'influence sur le champ acoustique
en régime subsonique n’a pas encore été clairement démontrée. La nécessité d’introduire
des perturbations dans I’écoulement est également une source de difficultés pour le calcul
direct du bruit de jet [21]. L'un des enjeux de ces travaux est alors la mise au point d’une
méthode de génération de la turbulence permettant d’obtenir des conditions de sortie
de buse réalistes a haut nombre de Reynolds. Les approches numériques retenues pour
résoudre ces difficultés devront étre validées sur des cas simples.

Plusieurs calculs de jets seront ensuite effectués. Les simulations devront étre com-
parées a des mesures, pour valider le solveur en tant qu’outil de prédiction. L.’approche
numérique menée au cours de cette thése devra alors étre complétée par une approche
expérimentale, afin de construire une base de données venant combler certaines lacunes
dans les mesures de la littérature concernant notamment les champs acoustiques proches.
On souhaite également utiliser ces simulations pour mettre en évidence I'importance des
conditions initiales dans la simulation numérique du bruit des jets. Il s’agit notamment

de montrer I'impact de I’état laminaire ou turbulent de la couche de cisaillement en sortie
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de buse sur le champ acoustique rayonné.

Organisation du mémoire

Le présent manuscrit s’articule suivant les étapes suivantes. Le premier chapitre pré-
sente le développement du solveur 2-D. Les choix des différents schémas numeériques et
des conditions aux limites de rayonnement sont tout d’abord précisés. Le passage en co-
ordonnées cylindriques est détaillé, avec la comparaison de deux techniques de traitement
de I'axe. La version 2-D du code est ensuite validée a 'aide de plusieurs calculs.

Dans le second chapitre, le solveur 2-D est utilisé pour étudier le comportement aéro-
dynamique et acoustique de tourbillons elliptiques. Plusieurs configurations de tourbillons
d’excentricités différentes sont calculées. I.’objectif est de démontrer la performance du
solveur dans une configuration mettant en jeu des phénomeénes physiques variés. Il s’agit
aussi de dégager de nouveaux éléments sur I’évolution de ces tourbillons.

Le troisieme chapitre est consacré au passage en 3-D du solveur et a la présentation
de développements spécifiquement dédiés au calcul du bruit de jet. Il détaille le choix du
modéle de sous-maille employé pour les calculs LES, puis expose la méthode de génération
de la turbulence qui a été mise au point. L’inclusion de la paroi de la buse dans le domaine
de calcul et les conditions initiales sont également présentées.

Le quatriéme chapitre présente une campagne de mesures effectuée dans la grande
soufflerie anéchoique de I’Ecole Centrale de Lyon. Des mesures aérodynamiques et acous-
tiques ont été recueillies sur des jets subsoniques et supersoniques. Un intérét particulier
a été accordé aux champs proches acoustiques de ces jets. L’objectif de cette campagne
de mesures est de compléter les données de la littérature et de permettre la validation des
calculs.

Enfin, des simulations de jets subsoniques & nombre de Mach 0.9 et au nombre de
Reynolds 5 x 10° sont exposées dans le cinquiéme chapitre. Deux jets sont calculés. Le
premier est turbulent en sortie de buse, et le second a une couche de cisaillement ini-
tialement laminaire. Les résultats aérodynamiques et acoustiques sont comparés a des
données expérimentales. L’'influence du taux de turbulence en sortie de buse sur le champ

acoustique rayonné est ensuite étudiée.






Chapitre 1

Développement d’un solveur des

équations de Navier-Stokes 2-D

Ce premier chapitre présente le développement d’un solveur des équations de Navier-
Stokes compressibles 2-D, qui sera étendu au 3-D dans le chapitre 3. Deux versions ont
été réalisées. La premiére utilise les coordonnées cartésiennes et s’appuie sur le solveur
implémenté par Bogey au cours de sa thése [14]. De nouveaux schémas numériques et la
prise en compte des gradients thermiques y ont cependant été introduits. Sa validation
est détaillée dans I’annexe A. La seconde version utilise les coordonnées polaires. Elle a
nécessité une approche numeérique particuliére pour traiter la singularité des équations

sur 'axe.

1.1 Equations de Navier-Stokes compressibles en coor-

données cartésiennes

Le calcul direct du bruit d’un écoulement nécessite la résolution des équations de
Navier Stokes sous forme compressible. Celles-ci peuvent s’écrire, en 2-D et en coordon-

nées cartésiennes, sous la forme conservative suivante :

0U 0B, OF. 0B, OF, "
ot 8x1 8%2 8131 ax2 B ‘
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ou (x1,x9) correspondent aux coordonnées cartésiennes. Dans la suite on utilisera indis-

tinctement (z1,x2) ou (x,y). Le vecteur inconnu U a pour expression :

ol les variables p, u, us et ey représentent respectivement la masse volumique, les deux
composantes de la vitesse et I'énergie spécifique interne totale. En assimilant le fluide a

un gaz parfait, on a la relation :

1
pey = % + §p (u% —i—u%)

ot p est la pression et v le rapport des chaleurs spécifiques. Les flux sont décomposés en

parties eulériennes FE, et F'., et en parties visqueuses E, et F, :

pUp pu2
2
E, — puy +p F. - p'lél'UQ
PUL U2 pu; +p
(pes +p)ur + 1 (pes + p)uz + g2
0 0
T, 7
E, — 11 F, = 21
Ti2 T2

Le tenseur des contraintes visqueuses 7;; est défini par 7;; = 2uS;;, o p est la viscosité

moléculaire dynamique et S;; est le déviateur du tenseur des déformations :

1 (Ou; Ou; 2_ Ouy
o _ L5 0k
Si 2 (ij - oxr; 3" O:Ek)

Les termes ¢; correspondent aux flux de chaleur. Ils s’expriment & l'aide de la loi de

Fourier [36] :
oT

¢ = —An
5’%

oll A¢p, qui varie avec T, est la conductivité thermique du fluide. Dans les problémes traités

par la suite le nombre de Prandtl o reste voisin de 0.72, ce qui permet d’écrire :

(1) cpu(T)
o 0.72

Ain(T) =
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avec ¢, la chaleur massique spécifique a pression constante. La loi de Sutherland [36]

donne finalement :

AnlT) =575

3
Cplhoo [T\ 2 1.4 Voo Po
Spbloo (2 )7 2% e Toy = 288 K et 1y, —
<Too) 04+L & Hoo = "o

ol 7 = 287.06 J.Kg~ 1. K1 est la constante pour 'air des gaz parfaits. Dans le cadre de ce
travail vy, = v(Ty) = 1.5 x 107° m?*s~! et P, = 10° Pa.

1.2 Discrétisation spatiale

[’estimation des dérivées spatiales des flux dans les équations de Navier Stokes re-
quiert une trés grande précision pour calculer correctement les fluctuations de pression
acoustique, trés faibles devant les fluctuations de pression aérodynamique. Une précision
suffisante ne peut étre obtenue qu’en choisissant soigneusement les schémas numeériques
utilisés. L’approche retenue, basée sur les différences finies, a été développée par Tam et
al. [128, 138]. L’idée est d’optimiser les coefficients du schéma pour minimiser les erreurs
de dispersion et de dissipation, au prix d’'un réduction de I'ordre formel. Les schémas ob-
tenus, dits Dispersion-Relation-Preserving, sont particuliéerement adaptés au calcul direct
du champ acoustique.

Considérons une grandeur u, fonction de la variable z. La dérivée du/dx en xy peut

étre estimée par un schéma aux différences finies de coefficients a; sur 2N + 1 points :

ou - .
%(xo) =X Z aju(zo+ jAx) (1.2)
j=—N
ou Az est le pas du maillage. Les a; vérifient a_; = —a; pour avoir un schéma non dissi-

patif. Le nombre d’onde effectif £* du schéma peut-étre calculé en prenant la transformeée

de Fourier spatiale de (1.2) :

N
k*Ax =2 Z a;sin(jkAx)
j=1
ol k est le nombre d’onde exact.

Classiquement, les coefficients a; sont choisis de facon a annuler les premiers termes
du développement de Taylor, pour obtenir un ordre maximal. Les schémas optimisés sont
construits de facon & minimiser I'erreur de dispersion |k*Az — kAz|. Le solveur 2-D en
coordonnées cartésiennes développé par Bogey [14] utilise ainsi un schéma optimisé sur

7 points (N=3) d’ordre 4, que nous appellerons FDo7p. Ce schéma a été obtenu par



14/170

FDo7p

FDollp

T W NN = O .

0
0.770882380518
-0.166705904415
0.020843142770

0
0.872756993962667
-0.286511173973333
9.032000128000002
-2.077940582400000
2.484594688000000

TaB. 1.1: Coefficients a; des schémas de dérivation spatiale centrés optimisés. Le schéma FDo7p
a été obtenu par Tam et al. [128, 138] et le schéma FDollp a été développé par Bogey
& Bailly [19]. Les coefficients vérifient a_; = —a;.

T 10
7,
Ve
10} e
3n/4 /
i _2 /
x L Ve
x ~ 3 10 y
5 12 RN = /
X AN | -3
N é 10 ¢ /
\ x o
\ J — N
/4 \ 10—4 [ _ - \ |
\ ' l,
L
0 ' ' ' 10° AR
0 /4 /2 3mn/4 T /8 /4 /2 T
kAx kAX

F1G. 1.1: Comparaison des schémas centrés optimisés FDo7p (Tam [128, 138|) et FDollp (Bogey
& Bailly [19]) : == - - FDoTp; FDollp. (a) Nombre d’onde effectif k*Ax ;
(b) erreur de dispersion |kAz — k*Az|/m, en fonction de kAx.

Tam [128, 138]. Ses coefficients sont reportés dans le tableau 1.1. Un schéma standard
sur 7 points est d’ordre 6 mais, a nombre de points identique, le schéma optimisé est
moins dispersif pour les ondes discrétisées entre 5 et 10 points par longueur d’onde. Il
est toutefois souhaitable de réduire encore la dispersion du schéma. Le schéma FDo7p a
alors été remplacé par un schéma optimisé sur 11 points d’ordre 4 (FDollp) développé
par Bogey & Bailly [19]. Ses coefficients sont reportés dans le tableau 1.1. Les nombres
d’onde effectifs de ces deux schémas sont comparés sur la figure 1.1(a) et lerreur de
dispersion est représentée sur la figure 1.1(b). Les deux schémas sont trés précis pour les
basses fréquences, avec un nombre d’onde effectif trés proche du nombre d’onde théorique.

Cependant, I'erreur de dispersion augmente avec kAx et n’est plus négligeable pour les
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j  FDsbp FDd13 FDdA04

2 1/12

-1 -2/3 0 -3/12 -

0 0 -10/12 -25/12
1 2/3  18/12  48/12
2 -1/12 -6/12  -36/12
3 - /12 6/12
4 - - - 3/12

TaAB. 1.2: Coefficients a; des schémas standard d’ordre 4.

hautes fréquences. Le schéma FDollp s’avére alors moins dispersif que le schéma FDo7p
et apporte ainsi un gain de précision notable aux hautes fréquences. Il assure méme une
bonne résolution jusqu’a 4 points par longueur d’onde.

Le schéma FDollp est appliqué a 'intérieur du domaine de calcul, mais il ne peut
étre utilisé que s’il y a au moins 5 points de maillage de part et d’autre du point de calcul
de la dérivée. Lorsqu’on est a 4 ou 3 points du bord du domaine de calcul, on utilise
alors le schéma FDo7p pour calculer la dérivée. De méme, lorsqu’on est a 2 points de la
frontiére on utilise un schéma standard d’ordre 4 sur 5 points (FDsbp, N = 2). Notons
qu’il est important d’employer autant que possible des schémas centrés, pour minimiser
la dissipation numérique. Pour les points situés sur la frontiére ou juste & coté, on choisit
d’utiliser des schémas décentrés standard d’ordre 4 sur 5 points (respectivement FDd04

et FDd13). Les dérivées utilisant le schéma FDAN;N, s’expriment alors par :

%(ZL‘)—L i a;u(xg + jAx)
" _ij:—Nl JiTo T

Pour FDd13 on a N; = 1 et Ny = 3 et pour FDd04 on a N; = 0 et Ny = 4. Les coefficients

des schémas standard sur 5 points sont reportés dans le tableau 1.2.

1.3 Filtrage sélectif

En T'absence de traitement spécifique, des oscillations parasites maille a maille non
physiques sont générées et peuvent étre amplifiées. Elles sont principalement dues aux
erreurs numériques, a un étirement du maillage, aux zones mal discrétisées et a toutes les
discontinuités de traitement du domaine de calcul (changement de schémas de dérivation,

conditions aux limites). Elles sont aussi créées par les effets non-linéaires, qui produisent
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des hautes fréquences pour toutes les échelles plus grandes que celle de Kolmogorov. Ce
sont des ondes hautes fréquences oscillant sur deux points par longueur d’onde. Il est
nécessaire de les éliminer pour la stabilité du calcul. Une méthode possible, proposée par
Tam et al. |137, 139], est le filtrage de la solution physique avec une viscosité numérique

sélective ne dissipant que les oscillations hautes fréquences. Le filtrage peut étre de la

forme :
ul (z) = u(x) — 04Dy () (1.3)
avec D,(z) = Z d; (u(zx + jAz) —u(r + jAx)) (1.4)

oil u est la grandeur a filtrer, U sa valeur moyenne, u/ la grandeur filtrée, d; les coefficients
du filtrage et o4 le niveau de filtrage. La fonction d’amortissement du filtre est calculée

en prenant la transformée de Fourier spatiale de I'expression (1.4) :

N
Dy(kAz) = dog + 2 Z dj cos(jkAx)

J=1

Lorsque Dy (kAz) < 1 le filtrage atténue les oscillations. Si Dy(kAx) > 1 les ondes sont
amplifiées.

Les coefficients d; du filtre vérifient d; = d_; pour que le filtrage ne soit pas dispersif.
Ils sont choisis de facon a dissiper les ondes hautes fréquences mal calculées par les schémas
numériques, sans affecter les ondes bien résolues. Le nombre d’onde de coupure & choisir
pour le filtre est donc lié & la précision des schémas de discrétisation spatiale utilisés. En
2-D et 3-D, le filtrage doit étre appliqué successivement dans chaque direction.

Bogey & Bailly [19] ont repris la démarche de Tam et al. pour calculer les coefficients
des filtrages sélectifs associés aux schémas centrés optimisés présentés au paragraphe 1.2.
Ces coefficients sont reportés dans le tableau 1.3. Le solveur développé par Bogey [14]
utilisant le schéma FDo7p de Tam |128, 138|, 'amortissement sélectif était assuré par le
filtre SE7p. Le solveur implémenté au cours de ce travail emploie le schéma FDollp de
Bogey & Bailly [19]; il nécessite donc le recours au filtre SF11p. La figure 1.2 compare les
fonctions d’amortissement des deux filtres optimisés sur 7 et 11 points. Les deux filtres
ont uniquement un effet d’atténuation car Dy(kAx) < 1 pour tous les kAzx. Ils présentent
un trés faible amortissement aux basses fréquences et un niveau d’atténuation élevé aux
hautes fréquences, mais la coupure du filtre SF11p est beaucoup plus rapide que celle de
SE7p. Cela assure un filtrage plus sélectif pour le solveur, avec un amortissement notable

uniquement au dela de 4 points par longueur d’onde.
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TaB. 1.3: Coefficients d; des filtres sélectifs centrés optimisés (SF1lp et SF7p) et standard

Fi1G. 1.2: Comparaison des fonctions d’amortissement des filtres sélectifs optimisés SF7p (utilisé
dans [14]) et SF1lp : = — —— SFT7p;

U = W NN = O

SF1lp (N =5) SF7p (N = 3) SF5p (N = 2)
0.2150448841109084 0.283163623424000 0.375
-0.1877728835894673 -0.224471811584000 -0.25
0.1237559487873421 (0.108418188288000 0.0625

-5.922757557574387x 102
1.872160915720372x 102
-2.999540834788787x 103

-2.552818841600000x 102

d’ordre 4 (SFb5p). Ils vérifient d_; = d;.

D, (kA)

/8

/4 /2
kAXx

SF11p.



18,170

1.4 Discrétisation temporelle

Les équations de Navier—Stokes (1.1) peuvent s’écrire sous la forme :

oU
Y _K IK,
ot +

ou K. correspond aux flux eulériens et K, aux flux visqueux. L’intégration des flux
eulériens requiert une trés grande précision car ils contiennent l'essentiel des effets de
génération et de propagation du bruit. La discrétisation temporelle des flux eulériens est
alors effectuée avec un algorithme de Runge-Kutta explicite, dont les coefficients sont
choisis pour minimiser les erreurs de dispersion et de dissipation [19, 72|. Pour réduire
le temps de calcul, les flux visqueux ne sont intégrés qu’au cours de la derniére étape de

I'algorithme de Runge-Kutta. Ainsi, le passage de l'itération n a l'itération n + 1 s’écrit :

v® = un
UY = U"+ o ALK"
U® = U™+ aAtKY

UY = U"+ a;AtKY™Y

U» = U"+ a,AtKP™Y
Uttt = U" + AlK;

ou les a; sont les coefficients du schéma, p est le nombre d’étapes, UY) et ng) sont les
valeurs de U et K. au cours de I'étape j, et U", K et K, sont les valeurs de U, K, et
K, a l'itération n du calcul.

Nous avons choisi d’utiliser un schéma optimisé d’ordre 2 & 6 étapes (RKo6), développé
par Bogey & Bailly [19]. Les coefficients de ces deux schémas sont reportés dans le tableau
1.4.

1.5 Conditions aux limites

Le traitement des frontiéres du domaine de calcul nécessite un soin particulier. Pour
que le champ acoustique soit exploitable, les bords du domaine de calcul ne doivent pas
générer de rayonnement parasite susceptible d’interférer avec le bruit calculé. Cela est
rendu délicat par la troncature de I'information on ne connait la valeur des variables
qu’a I'intérieur du domaine — et par la nécessité de décentrer les schémas de discrétisation

spatiale au voisinage des bords, ce qui peut conduire a des instabilités numériques. Dans
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j RKsd (p=4) RKob (p=6)
1 1/4 0.11797990162882
2 1/3 0.18464696649448
3 1/2 0.24662360430959
1 1 0.33183954273562
5 1/2

6 - 1

TAB. 1.4: Coefficients o; des schémas de Runge-Kutta standard (RKs4) et optimisé (RKo6).

les configurations que nous serons amenés a étudier, deux types de conditions aux limites
sont nécessaires : une condition aux limites de rayonnement, qui doit assurer I’absence de
réflexion des ondes acoustiques sortantes, et une condition aux limites de sortie de fluide,

qui doit aussi permettre I’évacuation d’un écoulement.

1.5.1 Conditions aux limites de rayonnement

Pour que le champ acoustique calculé soit exploitable, les limites du domaine de calcul
ne doivent pas réfléchir les ondes acoustiques sortantes. Deux approches sont principale-
ment employées.

La premiére s’appuie sur les caractéristiques et a été exposée en détails par Thompson
[142, 143]. Elle a été adaptée aux équations d’Euler et de Navier-Stokes par Poinsot &
Lele [112]. L’idée est de diagonaliser les équations 1-D pour faire apparaitre les invariants
acoustiques, tourbillonnaire et entropique, avec leurs vitesses de propagation respectives.
On peut alors distinguer les invariants entrants des invariants sortants. Pour une condi-
tion anéchoique on fixe & zéro les invariants entrants. Cette approche présente également
I’avantage de pouvoir imposer facilement des conditions d’entrée de fluide tout en assu-
rant I’évacuation des ondes sortantes. Cependant, elle reste limitée a des configurations
monodimensionnelles et s’avére bien moins performante en 2-D ou 3-D, lorsque les ondes
arrivent sous incidence oblique. Des améliorations ont été proposées par Giles |[64| mais
son approche se heurte & des problémes de stabilité [32].

La seconde méthode, popularisée par Tam & Web [138|, consiste a utiliser une ex-
pression en champ lointain des équations d’Euler. Elle a ’avantage de s’appliquer aussi
bien en 2-D qu’en 3-D, et s’avére de ce fait plus performante que ’approche basée sur les
caractéristiques. C’est cette seconde méthode qui a été retenue. En 2-D, loin des sources

de bruit et en présence d'un écoulement moyen uniforme, la forme en champ lointain des
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équations d’Euler peut s’écrire en coordonnées polaires :

P pP—P
10 0 1 -
L+ 0 Uy (2 L U1 — Uy —0
Ve Ot | wy or  2r Uy — Uy

p p—D

ou Vg est la vitesse de groupe des ondes acoustiques et p, uy, Uy et p sont les valeurs
moyennes de p, uy, us et p. L’origine des coordonnées polaires doit étre placée au voisinage
des sources de bruit. Elle est classiquement prise au centre du domaine. La vitesse de
groupe s’exprime par :

P

Vy=Tu.e.+1/¢ — (u.eq)? avec ¢= -

ol e, et eg sont les vecteurs unitaires selon les directions radiales et azimutales respecti-

vement. En 3-D, la forme en champ lointain s’exprime en coordonnées sphériques :

p p—7
Uq uy — U_l
10 0 1
Voo Us +<E + ;) ug—uy | =0 avec V,= ﬂ.e,,+\/62 — (u.eq)? — (u.ey)?
us Uus — u_3
p pP—D

ol e,, eg et ey sont les vecteurs unitaires en coordonnées sphériques.
A Tintérieur du domaine de calcul on résoud les équations de Navier-Stokes et aux

bords on utilise les équations du champ lointain acoustique, appliquées sur trois points.

1.5.2 Conditions aux limites de sortie de fluide

La sortie d’'un écoulement est un probléme délicat. En effet, lors de la sortie d'une
perturbation, une partie de son énergie est inévitablement renvoyée dans le domaine de
calcul. Lorsque la perturbation est de nature acoustique, une réflexion de 1 % de son
énergie reste suffisamment faible pour ne pas affecter le champ acoustique. En revanche,
lorsque la perturbation est de nature aérodynamique la situation est plus critique. Une
fluctuation de pression d’origine aérodynamique est classiquement de 4 ordres de gran-
deur plus élevée qu’'une fluctuation de pression acoustique. Une réflexion de 0.01 % de
la pression aérodynamique induit ainsi une erreur de 100 % sur le champ acoustique. La
zone de sortie d'un écoulement doit donc étre traitée avec précaution pour que le champ
acoustique calculé ne soit pas dominé par un rayonnement parasite issu de la troncature

de écoulement en sortie.
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Tam & Dong [134] ont généralisé 'approche de Tam & Webb au cas ou des fluctua-
tions de nature acoustique, tourbillonnaire et entropique convectées par un champ moyen
quelconque atteignent la frontiére du domaine de calcul. En 2-D, les conditions de sortie

d’écoulement s’écrivent ainsi :

ouy ., 1op-p
ot + UV(Ul — Ul) ﬁ axl
8U2 _ — 1 a(p - p)
W +u V<U2 Ug) = 5 61}2
10p 0p=p) p=P_

Ve Ot or 2r

En 3-D, ces conditions deviennent :

% 25— - (L wvo-)

ot ot

8U1 _ — 1 a(p - ﬁ)
W + UV(Ul Ul) = ﬁ 6,1,’1
(9u2 _ —\ 1 8(}7 - ﬁ)
ot + UV(UQ — UQ) = ﬁ 81’2
Ous . 10(p—D)
W + ’U,V(Ug Ug) = ﬁ 6x3
10p 0p=p) p=P_

Ve Ot or r

Des essais ont cependant montré que ces conditions aux limites sont insuffisantes et
qu'un rayonnement parasite trop important est émis a la sortie d’un tourbillon. Il est
alors nécessaire d’ajouter une zone éponge avant la condition aux limites de sortie de
fluide. L’objectif est de dissiper une partie des fluctuations aérodynamiques avant qu’elles
n’atteignent le bord du domaine. La démarche retenue a été développée par Bogey &
Bailly [16], a partir des travaux de Colonius et al. [32]. Le maillage est tout d’abord
progressivement étiré dans le sens de I’écoulement, comme l'illustre la figure 1.3. Au fur
et a mesure de leur convection, les perturbations aérodynamiques sont ainsi de moins en
moins bien résolues, et finissent par étre affectées par le filtrage sélectif. Cet étirement
peut toutefois générer de fortes oscillations parasites et des perturbations basses fréquences
peuvent subsister. En suivant I'idée de Colonius et al. [32], un filtrage dissipatif peu sélectif

est alors ajouté dans la zone éponge. A chaque itération, le vecteur U est filtré en 2-D de
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L minh Lmax

Fia. 1.3: Etirement du maillage au niveau de la zone éponge. Tmin et Tmax repérent respective-

ment le début et la fin de la zone éponge; la fleche indique le sens de ’écoulement.

la fagon suivante :

3
m._l“.
[ﬁf:Um_Q(_L_ﬂgv DY,

Tmax — LTmin

avec ‘D’Lli; = QdOU;J + dl (U;+17]‘ + Uli*l,j + U;,j‘i’l + U’,L',j71>

ot U, ; est la valeur de U au point (7, j) du maillage, U;’j est sa fluctuation par rapport a
sa valeur moyenne, z,;, est ’abscisse du début de la zone éponge et x,., est ’abcisse de la
fin de la zone éponge. Les coefficients du filtre laplacien dj et d; valent respectivement 0.5
et —0.25. Le terme multiplicatif devant DZU; assure une évolution continue du niveau de
filtrage, qui est nul hors de la zone éponge et qui devient de plus en plus fort lorsqu’on se
rapproche du bord du domaine. Pour ne pas avoir de réflexion au début de la zone éponge,
il est impératif que cette évolution ne soit pas trop rapide. En pratique les coefficients «

et 0 sont pris a 0.2 et 1.5 respectivement. En 3-D, le filtrage s’écrit :

,L‘?j7k
Tmax — Lmin

B
Ti — Tmin
Ul = U= a (20 ) g

avec :

U o / / !/ ! !/ / /
[%mk——3dﬂlhdx‘%d1(LU+ka*‘LUfok*‘LUJ+Lk4‘L5J7Lk4‘LQJk+1*‘thkfl)
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1.6 Passage en coordonnées polaires

Les développements numériques présentés dans cette section ont pour objectif I'im-
plémentation d’un code de calcul direct du bruit rayonné par des jets ronds. L’emploi
des coordonnées cartésiennes s’avére peu adapté pour mailler des géométries circulaires.
On a choisi alors de développer une version du code en coordonnées cylindriques, afin de
réduire notablement le nombre de points nécessaire au maillage de jets circulaires, tout
en assurant un meilleur suivi des gradients de vitesse dans les couches de cisaillement.
Cette partie présente le passage du solveur en coordonnées polaires. Toutes les difficultés
dues a '’emploi des coordonnées cylindriques sont détaillées dans ce qui suit. L’ajout de
la troisiéme dimension ne pose pas de probléme spécifique a ce systéme de coordonnées

et sera traité dans le chapitre 3.

1.6.1 Equations de Navier-Stokes en coordonnées polaires

Les équations de Navier-Stokes en coordonnées polaires peuvent s’écrire sous la forme

suivante :
ou . la(rEe) N laFe B lﬁ(rEv) B laFV . B, B,
ot r Or r 00 r  Or r 00 r r
ou (r,0) correspondent aux variables polaires. Le vecteur U a pour expression :

p
Pl
Pl

PEL

U:

avec u, et uy les deux composantes de la vitesse. L’énergie interne totale s’exprime par :

P 1
pPet = ﬁ + ép (u? +u3)

Les flux s’écrivent :

Py Plg
2
+ r
E, — P, + P F, - ,0126 Up
PUrUg puy +p
(pes + p)uy + gy (pes + p)ug + qo
0 0
,];’r 7;6
EV — Fv =
Tro Too

U Ty + ugTrg u,Tro + ugTpg
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0 0

B, — —(pug + p) B, — —Tpo
PUrUg 7o
0 0

¢r et gp correspondent aux flux de chaleur. Ils ont pour expression :

oT oT
q = _)\tha et qo= —)\th@

ol \p est défini a la partie 1.1. Les composantes du tenseur des contraintes visqueuses 7

sont :

ou, 2 O(ru,)  Oug
T =2 - = —
S T ( ror i 7“89)

o 8ur 8ue Uy
Zﬂ_“(mw*’&a_r)

B Oupg Uy 2 [(0(ru,) Oug
7’99”“(@*7) 5“( rOr +@)

L’utilisation d’un systéme de coordonnées polaires est délicate car elle doit conserver la

précision de I’algorithme numérique, notamment au niveau de I’axe. En effet, les équations
de Navier-Stokes sous forme polaire (et donc cylindrique) présentent une singularité sur
I’axe qu’il faut pouvoir traiter numériquement sans dégrader la précision du solveur.

Plusieurs méthodes ont été développées pour contourner cette difficulté. On peut par
exemple utiliser la régle de I'Hopital pour obtenir des équations réguliéres valables sur
I'axe. Une autre approche, adoptée par Freund [58, 57|, Constantinescu [35] et Mit-
chell [104] consiste a repasser en coordonnées cartésiennes au voisinage de 'axe, les équa-
tions de Naviers-Stokes étant réguliéres dans ce systéme de coordonnées. Ces deux mé-
thodes ne sont toutefois pas satisfaisantes. En effet, les équations obtenues avec la régle
de 'Hopital sont des approximations et les erreurs introduites nuisent considérablement a
la précision du calcul (voir les récents travaux de Constantinescu & Lele [34]). Quant au
passage en coordonnées cartésiennes, le changement d’équations au niveau de 1’axe pro-
voque une discontinuité dans la résolution, ce qui génére des ondes parasites, voir Mohseni
& Colonius [107] et Constantinescu & Lele [34]. De plus, cette approche impose le choix
arbitraire de I'orientation du repére cartésien.

La méthode retenue doit impérativement maintenir la précision de la résolution au
niveau de l'axe. Ce point est essentiel car on ne veut pas perdre le bénéfice apporté
par les schémas numériques optimisés. Il faut donc veiller & ce que les erreurs dues au

traitement de ’axe ne soient pas supérieures aux erreurs numériques générées dans le reste
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Fi1G. 1.4: Repéres utilisés en coordonnées polaires et cartésiennes.

du domaine. Deux méthodes ont été retenues et étudiées. La premiére a été proposée par
Mohseni & Colonius [107] et la seconde par Constantinescu & Lele [34].

1.6.2 Grandeurs réguliéres et grandeurs singuliéres

Cette section introduit une classification des grandeurs physiques en deux catégories,
applicable en coordonnées polaires ou cylindriques. Elle sera reprise dans les méthodes
de traitement de I'axe exposées par la suite. Nous verrons en effet que la nature de la
grandeur influera sur le traitement a lui appliquer au niveau de I’axe.

Toutes les grandeurs physiques de I’écoulement peuvent étre regroupées en deux caté-
gories. La premiére rassemble les grandeurs dites réguliéres, c’est-a-dire qui ont une valeur
unique sur 'axe r = 0. C’est par exemple le cas de la masse volumique p, de la pression
p, de la température T" ou bien de I’énergie spécifique interne totale e;. Une combinaison
linéaire et un produit de grandeurs réguliéres donne également une grandeur réguliére.

La seconde catégorie rassemble les grandeurs dites singuliéres, c’est-a-dire celles qui
n’ont pas une valeur unique en r = 0. C’est généralement le cas de toutes les grandeurs
liées a I'orientation radiale ou azimutale. Il y a par exemple les composantes u, et ug de la
vitesse, dont les valeurs en r = 0 dépendent de la direction # considérée. En coordonnées
cartésiennes, les deux composantes de la vitesse selon les directions x; et x5 sont notées
respectivement u; et uy. D’aprés la figure 1.4, on a les relations suivantes entre les deux

systémes de coordonnées :

Uy = U, cosf — ugsinf

Ue = U, sin @ + ug cos 6
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e

F1G. 1.5: Structures de maillages en coordonnées polaires : (a) maillage radial classique (premier
point en 7 = 0); (b) maillage proposé par Mohseni & Colonius [107]| (premiers points
en r = Ar/2).

Au niveau de 'axe, le fluide a une vitesse donnée. Elle correspond en coordonnées car-
tésiennes a (U1, U2)axe = (U1, U2)zy—0.29—0- EN coordonnées polaires I'expression de cette
vitesse dépend de I'angle 6 considéré. Les relations de passage entre les deux systémes de
coordonnées montrent par exemple que si § = 0 on a (u,, ug)r—00=0 = (U1, U2)axe, tandis
que si @ = /2 alors (uy,, Ug)r=0,0=r/2 = (U2, —U1)axe. Ainsi, bien qu’on soit toujours placé
au méme point lorsque » = 0, les composantes de la vitesse u, et ug varient avec 6. Ce
sont donc bien des grandeurs singuliéres. Pour la méme raison, les dérivées radiales et
azimutales d'une grandeur réguliére sont des grandeurs singuliéres. Par exemple, dp/Or
dépend de la direction @ suivant laquelle on dérive. En revanche, une combinaison linéaire
de grandeurs singuliéres peut étre une grandeur réguliére. C’est le cas de la dilatation
div(u) = 9(ru,)/(ror) + Oug/(rod) qui est une grandeur réguliére bien qu’elle s’écrive

comme une somme de deux grandeurs singuliéres.

1.6.3 Méthode de Mohseni & Colonius : saut de ’axe

La méthode de Mohseni & Colonius [107] consiste a sauter ’axe r = 0 en prenant une
grille radiale qui commence en 7 = Ar/2 au lieu de r = 0, comme le montre la figure
1.5. Dans les deux cas, les points sont espacés radialement de la méme distance Ar, mais
il n’y a pas de point en r = 0 dans le maillage proposé par Mohseni & Colonius. Ainsi,
on ne se place jamais a l'endroit de la singularité et la forme standard des équations
de Naviers-Stokes en coordonnées polaires peut étre utilisée dans tout le domaine. Cette

méthode permet de traiter 'ensemble du domaine de calcul sans approximation spécifique



27/170

F1G. 1.6: Points intervenants dans le calcul de la dérivée radiale d’une variable en r = 3Ar/2. o
point ou la dérivée est calculée; < points utilisés se trouvant du méme coté de 'axe; o

points utilisés se trouvant de 'autre coté de I'axe.

au niveau de I’'axe. On peut notamment conserver les schémas numériques et le filtrage

sélectif décrits précédemment.

Il subsite toutefois une difficulté au niveau de la dérivation spatiale et du filtrage
sélectif. Les équations de Navier-Stokes en coordonnées polaires font intervenir des dérivées
selon r et selon . La dérivation selon 6 ne pose aucun probléme du fait de la périodicité
azimutale du maillage. On est en effet assuré d’avoir toujours assez de points de part et
d’autre de I’endroit o on calcule la dérivée pour pouvoir utiliser le schéma numérique sur
11 points partout. La situation est, en revanche, plus complexe pour les dérivées radiales
au voisinage du centre. Il n’est pas souhaitable d’utiliser les schémas décentrés aux points
voisins de I'axe car ceux-ci sont moins précis que le schéma centré sur 11 points. Il serait
trés pénalisant de diminuer la qualité de la résolution au coeur du domaine de calcul, dans
une zone qui correspondra a I’axe du jet dans la version 3-D du solveur. Ces considérations
s’appliquent aussi pour le filtrage sélectif. Mohseni & Colonius proposent alors de prendre
un maillage avec un nombre pair de directions 6. De cette facon, chaque point sur une
direction # du maillage a son symétrique par rapport a I'axe, comme c’est le cas dans la
figure 1.5(b). Au voisinage du centre on peut alors continuer a utiliser des schémas sur 11

points pour les dérivées radiales et le filtrage sélectif, en passant de I'autre coté de I'axe.

Il est cependant important de faire attention au signe des variables lorsqu’on passe
de l'autre coté de 'axe. Considérons par exemple le calcul d’une dérivée radiale au point
(ro = 3Ar/2,0). On doit utiliser des valeurs a des points situés sur la direction 6 et sur
sa symétrique 6 + m, comme l'illustre la figure 1.6. Le schéma sur 11 points nécessite en

effet cinq points de part et d’autre de ’endroit du calcul. Une partie de ceux-ci (six points
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dans notre exemple) se trouve sur la direction 6 et le reste (quatre points ici) est sur la
direction 4. Au lieu de considérer les droites 6 et #+m comme deux directions distinctes
associées chacune a des valeurs de r positives, on les assimile a une unique direction 6 avec
des valeurs de r pouvant aussi étre négatives. Ainsi, les points en 6 + 7 et r > 0 peuvent
étre considérés comme des points en 6 et » < 0. Il n’y a alors plus de discontinuité au
passage de I’axe, les points utilisés faisant désormais toujours partie de la méme direction
6.

Prenons la dérivée radiale en (rg, 6) d’une grandeur réguliére, p par exemple. Sa dérivée
radiale s’écrit, avec les notations de la partie 1.2 :

) 1 < ,
a—]; (ro,0) = i Z a;p(ro + jAr, )

j==5

Selon les conventions précédentes, lorsque r < 0 on utilise le point placé en |r| dans la

direction 6 4+ 7. On peut ainsi écrire :

dp 3 1| <& ) ° ,
o (ro = éAT, 0) =X LZ a;p(|ro + jAr|,0 + ) + Z a;p(ro + jAr, )

j=—5 j=—1

La dérivée de rp s’écrit de méme :

0 (g~ Sar0) = L1y

Z aj|ro + jAr| p(|r0+ jAr|,0 + m)

j=-—5

5
+ Z aj (ro + jAr) p(ro + jAr,0)

j=—1

Le signe moins devant la contribution des points en 6 4+ 7 vient des nouvelles conventions
qui imposent 7 < 0 dans cette zone : rp est négatif de 'autre coté de 'axe. Avec un

raisonnement identique, le filtrage de p en (ro = 3Ar/2,60) s’exprime :

Dp( ——Ar9> Zd[ (|ro + jAr|,0 + ) — (\ro—l—jAr|,9—|—7r)}

Jj=-—5

5
+ Z d; [p(ro + jAr,0) — p(ro + jAr, 9)]
j=—1
en reprenant les notations de la partie 1.3.
Intéressons nous maintenant a u, et ug. Ce sont des grandeurs singuliéres, liées a la
direction considérée. Lorsqu’on traverse ’axe, on passe de la direction 6 a la direction
6 + 7 et I'orientation des vecteurs e, et eg change, comme le montre la figure 1.7. Ainsi,

lorsqu’on traverse Paxe on doit pondérer les valeurs u,.(|r|, 0 + 7) et ug(|r], 0 + m) par un
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Fia. 1.7: Orientation des vecteurs unitaires polaires lors de la traversée de l'axe.

signe négatif, pour tenir compte du changement de sens des vecteurs du repeére. La dérivée

radiale de u, devient donc :

1
Our (7"0 = ;Ar, 9) =

—2 5
5 =5 | Z aju(|ro + jAr|,0 + ) + Z aju,(ro + jAr,09)

j=—5 j=—1

De méme, le filtrage de u, selon la direction radiale s’écrit :

2
3
D,, <r0 = §Ar, 9) =— Z d; [ur(\m + jAr|, 04+ ) —w(|ro + jAr|, 0 + 71')]

=5

5
+ Z dj [UT(TO + jAT‘, 9) — U_r(TO + jAT? 9)i|

j=—1

La variable singuliére uy est traitée de facon identique.

Lorsqu’on dérive ru, ou rug, deux éléments sont a prendre en compte : d'une part un
signe négatif provenant du fait que » < 0 de 'autre coté de I'axe, et d’autre part un signe

négatif di au changement d’orientation du repére. Au final on obtient :

oru, 3 1 2 . ,
By <r0 = §Ar, 0) =X [2_5 aj|ro + jATr|u.(|ro + jAr|, 0 + )

5
+ Z aj (ro + jAr) u.(ro + jAr,0)

=1
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De méme, pour la dérivée de u,ug :

Ou,ug 3 1 - , .
5 <r0 — §Ar, 9) - LZ_:S aju,(|ro + jAr|, 0 + m)ug(|ro + jAr|,0 + )

5
+ Z aju,(ro + jAT, 0)ug(ro + jAr, 6)
j=—1

Des raisonnements identiques a ceux qui précédent permettent de calculer toutes les
dérivées radiales intervenant dans les équations et de filtrer toutes les variables dans
la direction radiale. Les dérivées et le filtrage selon les autres directions s’effectuent de
maniére classique, sans probléme de changement de signe.

Ainsi, la méthode de Mohseni & Colonius consiste essentiellement a considérer un
domaine de calcul ou 'axe n’est pas maillé. On peut alors utiliser les équations polaires
standard, en changeant le signe de certaines grandeurs lors des calculs de dérivées et lors

du filtrage sélectif selon la direction radiale.

1.6.4 Meéthode de Constantinescu & Lele : développement en sé-

ries des variables prés de ’axe

La méthode de Constantinescu & Lele [34] s’appuie sur un maillage polaire classique,
voir la figure 1.5(a), ot 'axe est un point du maillage. Elle utilise des développements en
séries des différentes variables pour obtenir des équations exactes et réguliéres valables
uniquement sur l'axe. Les équations polaires standard sont appliquées sur I'ensemble du
domaine de calcul a 'exception de ’axe, ol on considére les nouvelles équations issues
des développements en séries.

En coordonnées polaires les différentes variables peuvent se décomposer en séries. La
forme du développement dépend de la régularité de la variable. Les variables réguliéres -

p par exemple - s’écrivent de la facon suivante :

“+oo

p(r,0) Z (Z alP) 2") cos(mb) + Z (Zﬁ ,) 2”) sin(m@)

m=0

ol 04%)1 et ﬁﬁ,f% sont les coefficients de la série, qui ne dépendent que du temps. La pres-

sion p et I'énergie spécifique interne totale e¢; se développent de maniére analogue. La

décomposition des variables singuliéres - u, par exemple - s’écrit :

+00 +oo >
0) = %ZA&QH”—#Z rml <Z Ag; 2") cos(mb) —l—Z m-l (ZB " 2”) sin(m0)
n=1 m=1 n=0
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ot AL et BY) sont les coefficients de la série, qui ne dépendent que du temps. Les

coefficients associés a u, et ug sont liés car uyp = du,/00. On a ainsi les relations :

0 r .
AEO) = Bi(O) Vi

0 r .
BY = —-AY) i

Ces deux expressions seront systématiquement utilisées par la suite pour se ramener autant

que possible aux coefficients du développement de wu,.

Pour obtenir des équations réguliéres valables sur I'axe, on remplace chaque variable
par son développement en série dans les équations de Navier-Stokes, puis on prend la
limite en 7 = 0. Considérons par exemple le cas de I’équation de conservation de la masse.

Celle-ci peut se mettre sous la forme :

9]
—p+Em—Vm:O avec b, =

O(rpur) | O(pus)
ot

ror ro0

et V;,, = 0 (flux visqueux)

(flux eulériens)

Le premier terme des flux eulériens fait intervenir pu,. En remplagant ces deux variables

par leurs séries respectives on peut écrire :

pu, =al) (Aﬁ;) cos @ + By sin 9)
+ [(ai{? cos 6 + 1) sin 0) (A%) cosf + B sin 6)
+ ) (A(()Tl) + AS) cos 20 + B sin 20)] r

+O0(r?)

Ainsi, en dérivant on obtient :

anUT r r) .
o =alf) <A§O) cos 0 + Bl sin 9) /7’

+2 (ag’é) cos ) + 658) sin 0) (A%) cos 6 + B%) sin 0)
+ 2a(()’5) (Agi) + Aég) cos 20 + ng) sin 29)
+ O(r)
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En procédant de méme pour le second terme des flux eulériens :

0 r) . r
—7»/()91;0 :a(()%) (—B(O) sinf — Ago) coS 6) /r

+ (—a%) sin 6 + By cos 0) (B%) cos — AV sin 6)
+ <oz§’5) cos @ + B sin 9) (—B%) sinf — A cos 9)
+alf) (—2B§g> sin 20 — 2A%) cos 29)
+ O(r)
On remarque que les termes en 1/r dans les deux expressions précédentes s’éliminent

lorsqu’on les ajoute. Ainsi, en reportant ces expressions dans I’équation de conservation

de la masse et en prenant la limite quand r tend vers 0 on obtient finalement :

8p T T T
% 1 20lf A + alf AQ + 40 =0

Notons qu’aucune approximation n’a été nécessaire pour aboutir a cette expression. C’est
une équation exacte et valable uniquement sur I'axe. Elle fait intervenir certains coeffi-
cients des séries, qu’il est nécessaire de calculer pour effectuer I'intégration temporelle.

Pour les déterminer on utilise les relations suivantes :

o) =p(r = 0)

0 0
al?) =cosf o —sing 2
I 0.) or (0.6+%)
0 0
%):sine—p +cosf 2L
I 0,6) or (0,6+7)

Agg) =u,(0,60) cos 0 — u, (0, 0+ g) sin 0
Bfg) =u,(0,0)sin 0 + u, <0, 0+ g) cos @

A(r) . 1 laur 8ur

or

0l =5
2| Or (o,0+g)]

Les équations portant sur la quantité de mouvement et 1’énergie s’obtiennent suivant la

(0,0)

méme démarche. Les calculs de ces équations et de tous les coefficients intervenant sont
détaillés dans I'annexe B.

On a ainsi obtenu des équations réguliéres valables sur ’axe, s’exprimant en fonction
des coefficients des séries. Il est important de noter que ces équations sont exactes. Dans
tout le domaine de calcul on utilise les équations en coordonnées polaires classiques, sauf

en 7 = 0 ou on considére les équations sur ’axe qui ne présentent plus de singularité.
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L’axe est traité de la facon suivante. A I'itération n, toutes les variables sont connues en
tous les points du maillage. On commence alors par déterminer les valeurs des différents
coefficients en utilisant les relations de I’annexe B.4 et le schéma de dérivation sur 11
points. On utilise ensuite les équations sur I’axe pour déterminer les valeurs des variables
sur l'axe a l'itération n + 1.

Cette méthode permet de traiter I'ensemble du domaine de calcul avec les schémas
numériques sur 11 points. Les dérivées spatiales au voisinage de 1’axe sont calculées avec
la méthode de traversée de ’axe et de changement de signe des variables exposée dans la
partie 1.6.3.

Il subsiste toutefois une difficulté dans le filtrage sélectif des variables sur I'axe. Ce
point est rarement abordé dans la littérature. Dans le cas général, il est nécessaire de
filtrer les variables dans les deux directions r et 8 pour éviter les oscillations parasites non
physiques. Sur 'axe, un filtrage selon € n’a pas de sens, mais il est en revanche crucial
de filtrer les variables selon r. La difficulté vient du fait que le filtrage radial impose
le choix d’une direction # suivant laquelle on va appliquer le filtre. En dehors de 1'axe,
cette direction est imposée mais sur I’axe on peut filtrer radialement selon n’importe quelle
direction du maillage. La grandeur filtrée aura alors une valeur légérement différente selon
la direction choisie. Cela pose un probléme pour les grandeurs réguliéres, comme p ou p,
qui ont une valeur unique sur 1’axe. Pour ne pas introduire de direction privilégiée, nous
avons choisi de filtrer les grandeurs réguliéres dans toutes les directions et de faire une
moyenne des valeurs obtenues.

Le filtrage des grandeurs singuliéres u, et ug est plus délicat. D’aprés la forme des

développements en séries de u, et ug, on a sur I’axe :

ur(0,0) = A17E)) cos @ + B%) sin 0
ug(0,60) = BYY cosf — A7) sin 6

ot A7) et B ne dépendent que du temps. Ainsi, u,(0,6) et ug(0,6) sont liées et varient
suivant, 6 de facon particuliére. Aprés avoir filtré ces variables suivant chaque direction 6,
u-(0,0) et ug(0,0) ont été léegérement modifiées et elles ne vérifient plus les relations ci-
dessus. En particulier, la forme de 1’évolution en € n’est plus conservée. Aprés un certain
nombre d’itérations, la structure des champs u,(0,60) et uy(0,6) s’éloigne notablement
de sa forme théorique, ce qui est source de fortes oscillations parasites non physiques. Il
est donc crucial d’imposer une forme physique au champ de vitesse sur I'axe. Pour les
grandeurs singuliéres u,(0,0) et ug(0,0), on choisit de commencer par filtrer radialement
dans chaque direction. Le champ de vitesse sur ’axe ne vérifie alors plus la structure

azimutale précédente. On calcule ensuite, avec la méthode exposée dans 'annexe B.4, les
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coefficients A%) et B%) correspondant a ce champ filtré. Enfin, on redéfinit le champ de
vitesse sur 'axe avec les deux relations précédentes, connaissant les coefficients A%) et
B%). On redonne ainsi une structure physique au champ de vitesse tout en appliquant un
filtrage radial dans toutes les directions. Les tests effectués montrent que si on ne procéde
pas ainsi, des oscillations parasites issues de 'axe finissent par faire diverger les calculs
quel que soit le niveau de filtrage sélectif. Les oscillations tendent méme a étre plus fortes
quand on augmente le niveau de filtrage, car la structure azimutale du champ de vitesse
sur ’axe est détruite plus rapidement. La procédure de filtrage proposée ici conserve cette
structure et permet ainsi au filtrage de dissiper efficacement les oscillations parasites.

Le niveau de filtrage nécessaire au voisinage de ’axe peut toutefois étre réduit en
modifiant la facon de calculer les dérivées radiales. En effet, r» vaut pratiquement zéro
pour les points voisins de 'axe et de ce fait les dérivées de la forme O(r[e])/(rdr) sont
calculées avec moins de précision que dans le reste du domaine de calcul. C’est encore
plus sensible avec la méthode de Mohseni & Colonius, ot les points adjacents & ’axe sont
en r = Ar/2 au lieu de » = Ar avec la méthode de Constantinescu & Lele. On choisit

donc de calculer ces dérivées a partir du développement :

Orfe] _ [o]  Ole]

ror Or

La grandeur a dériver n’est plus multipliée par une quantité proche de zéro ce qui donne

une évaluation plus précise des flux. Les tests réalisés montrent que cela diminue notable-
ment les oscillations issues du centre. Cela permet ainsi de réduire le niveau du filtrage

sélectif a utiliser.

1.7 Considérations sur le pas de temps

Dans les calculs, le pas de temps At est déterminé par la condition de stabilité sur le

nombre de CFL. Ce nombre est défini par la relation :

Uey o AL
Amin

ot u. . est la plus grande vitesse de propagation d'une perturbation et A, est la

CFL =

plus petite distance entre deux points du maillage. Ce nombre doit étre inférieur a une
certaine valeur pour que les calculs soient stables. Comme la valeurs de ., est rarement
connue avec précision, on la remplace souvent par ¢y en compressible. Lorsque les vitesses
d’écoulement sont faibles devant ¢y, cela parait tout-a-fait justifié. Pour des vitesses plus
élevées, cela revient a réduire la valeur maximale admissible pour le CFL. En pratique

cette valeur maximale est voisine de 1.
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Fia. 1.8: Ay dans le cas d’un maillage cylindrique.

Le pas de temps s’exprime par :

 CFLAu

Co

At

Dans le cas d’un maillage cartésien de pas constant A, on a Ay, = A. Dans le cas d'un
maillage cylindrique, A, correspond généralement a ’écart azimutal entre deux points
voisins de I'axe, comme l'illustre la figure 1.8. Cela sera le cas dans toutes les configurations
étudiées en coordonnées polaires ou cylindriques. Avec la méthode de Mohseni & Colonius,

les points les plus proches de I’axe sont en r = Ar/2 (voir la figure 1.5(b)) donc :

_ CFLArA6 wvee Af — 2_7r
2co Ny

At

oll ny est le nombre de points selon la direction azimutale. Avec la méthode de Constan-

tinescu & Lele, les points les plus proches de I'axe sont en r = Ar, d’ou :

_ CFLArAf

Co

At

Ainsi, le pas de temps avec la méthode de Mohseni & Colonius est deux fois plus petit
que celui utilisé avec la méthode de Constantinescu & Lele.

Par ailleurs, si le maillage cylindrique a un pas radial constant Ar = A identique a celui
du maillage cartésien, le pas de temps en cylindrique sera plus petit que celui en cartésien,
d’un facteur ng/m avec la méthode de Mohseni & Colonius et d’un facteur ng/(27) avec
celle de Constantinescu & Lele. Par exemple, si ny = 80 cela donne respectivement un
facteur 25.5 et un facteur 12.7 par rapport au pas de temps cartésien. C’est 1a le principal
inconvénient de I'utilisation des coordonnées cylindriques : le maillage azimutal au niveau

de axe est si fin que le pas de temps doit étre trés faible pour assurer la stabilité des
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calculs. Cela peut méme aller jusqu’a compenser le gain de temps di a I'allégement du
maillage lors du passage en coordonnées cylindriques. On aura alors intérét a prendre
ng le plus petit possible pour limiter la réduction du pas de temps At. L’utilisation
des coordonnées cylindriques reste malgré cela préférable car elle permettra de réduire
considérablement la mémoire nécessaire aux calcul 3-D effectués par la suite. La limitation
en mémoire reste en effet une des principales limites au développement du calcul direct
du bruit des écoulements. De plus, ces coordonnées sont bien adaptées pour mailler les
gradients de vitesse dans les jets circulaires, dont I’étude est I'objectif de ce travail. Ainsi,
la pertinence du recours aux coordonnées cylindriques n’est nullement remise en cause par

les contraintes sur le pas de temps, mais il convient de conserver a I’esprit cet inconvénient.

1.8 Validation du solveur en coordonnées polaires

Cette partie a pour objectif de valider le solveur développé en coordonnées polaires,
ainsi que de comparer les performances des deux méthodes de traitement de I'axe. Deux
configurations sont étudiées : le cas de la propagation d'une impulsion de pression et le

cas de deux tourbillons corotatifs.

1.8.1 Impulsion de pression acoustique

On s’intéresse dans un premier temps a la propagation d’une impulsion de pression
dans un milieu au repos. Ce probléme est résolu en utilisant la méthode de Mohseni &
Colonius, ainsi que celle de Constantinescu & Lele, pour la discrétisation de ’axe. Dans
les deux cas, le maillage est de n, x ng = 120 x 80 et est régulier dans la direction radiale,
avec Ar = 1 m. On prend aussi dans les deux cas CFL = 2/3. 1l s’est avéré lors des
premiéres simulations que la méthode de Mohseni & Colonius génére plus d’oscillations
parasites que la méthode de Constantinescu & Lele. Le niveau de filtrage sélectif doit
donc étre plus élevé avec celle-ci. On choisit 04 = 0.03 avec la méthode du saut de 'axe et
oq = 0.01 avec celle du développement en séries. Notons également que le filtrage sélectif
est appliqué deux fois plus souvent avec la méthode de Mohseni & Colonius car le pas de
temps est deux fois plus petit que celui employé avec la méthode de Constantinescu &
Lele.

A t = 0 on introduit une impulsion de pression en (r,0) = (19Ar,0). Le pulse est
identique a celui présenté dans I'annexe A.1. La figure 1.9 présente les champs de pression
obtenus avec les deux méthodes de traitement de I’axe. Dans les deux cas, le pulse traverse

I’axe sans générer d’ondes parasites ce qui atteste de la précision des deux méthodes.
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F1G. 1.9: Cas test d’'un pulse de pression gaussien : champ de pression & deux instants différents.
(a) t/At = 2000 et (b) t/At = 3500 (méthode de Mohseni & Colonius) ; (¢) t/At = 1000

et (d) t/At = 1750 (méthode de Constantinescu & Lele).
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Fi1G. 1.10: Cas test d’'un pulse de pression gaussien : évolution temporelle du résidu avec la
méthode de Constantinescu & Lele. L’évolution obtenue avec la méthode de Mohseni

& Colonius, non représentée ici, est exactement la méme.

[’évolution temporelle du résidu reportée sur la figure 1.10 montre, avec un raisonnement
similaire a celui effectué dans I'annexe A.1, que les deux solveurs sont peu dissipatifs et
qu’il n’y a pas de réflexion notable au niveau des conditions aux limites.

Tam [138] a déterminé la solution théorique de ce probléme :

2

+oo
Pen(r,0,1) = prep + i/ e~ X cos (co&t) Jo (Er) EdE
0

ou Jy est la fonction de Bessel d’ordre 0. La différence entre les champs de pression
calculés et les champs de pression théoriques est présentée sur la figure 1.11. Avec les
deux méthodes, 'erreur est centrée sur le pulse et non sur I'axe. En particulier, I’erreur
observée sur la partie de 'onde qui a traversé I'axe n’est pas supérieure. Lorsque le pulse
commence a sortir du domaine de calcul, I’erreur maximale est située au niveau des
conditions aux limites. Ces observations montrent que les deux méthodes de traitement
de 'axe sont trés précises. Les erreurs obtenues ne sont pas liées a I'axe. En revanche, la
méthode de Mohseni & Colonius s’avére étre la moins précise du fait du haut niveau de
filtrage sélectif nécessaire a la stabilité des calculs. La figure 1.12, qui trace le résidu R,

illustre bien ce point. R, est proportionnel a I’énergie contenue dans le domaine de calcul

1 2
R, = —E e
P \/nrxng (pij — Po)

et il s’écrit :

1’7j
ol p;; est la pression au point (¢,7). Sur la figure 1.12, le temps est normalisé par la
durée physique du calcul ., au lieu de At, pour tenir compte de la différence entre
les pas de temps. Avec la méthode Mohseni & Colonius, le résidu diminue légérement

durant la propagation du pulse, ce qui n’est pas le cas avec celle de Constantinescu &
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F1G. 1.11: Cas test d’un pulse de pression gaussien : différence entre le champ de pression calculé
et le champ de pression théorique. (a) t/At = 2000 et (b) t/At = 3500 (méthode de

Mohseni & Colonius); (c) t/At = 1000 et (d) t/At = 1750 (méthode de Constanti-

nescu & Lele). Niveaux entre 0.2 Pa et 2 Pa.



40/170

x 10
35.6 : : : 4
35.41 37
=
o ] )
& 35.2 : 2
35.0; 11
34.8 0 - : -
0 0 0.25 0.5 0.75 1
t/tmax
F1G. 1.12: Cas test d’un pulse de pression gaussien. — — — — méthode de Mohseni & Colonius;

méthode de Constantinescu & Lele. tpax est la durée physique du calcul.
(a) Détails de I’évolution temporelle du résidu ; (b) évolution temporelle du maximum

de l'erreur, normalisée par I’amplitude initiale du pulse.

Lele qui conserve I’énergie constante durant toute la propagation. De plus, tant que le
pulse n’est pas sorti du domaine, le maximum de ’erreur est plus grand avec la méthode de
Mohseni & Colonius (figure 1.12(b)). Il augmente rapidement lorsque le pulse commence
a atteindre les conditions aux limites, puis il chute bruquement a t = 0.5¢,,.¢ lorsqu’il a
été entierement évacué. On note que dans les deux cas le solveur reste trés précis, avec
une erreur maximale toujours inférieure a 0.4 %.

Ainsi, les deux méthodes de résolution de I’axe s’avérent trés précises et ne générent
pas d’erreurs notables. A I’issue de ce cas test la méthode de Constantinescu & Lele parait
étre la plus précise, car elle permet d’avoir un niveau de filtrage sélectif bien plus faible

que la méthode de Mohseni & Colonius.

1.8.2 Tourbillons corotatifs

On étudie maintenant le cas de deux tourbillons corotatifs. Les calculs ont été effectués
avec les deux méthodes de traitement de I’axe. Dans les deux cas on utilise des maillages
constitués de n, x ng = 340 x 80 points. Les maillages ont un pas angulaire constant dans
la direction azimutale, avec Af = 271 /ny. Depuis le centre, le pas radial est tout d’abord
constant sur les 30 premiers points, avec Ar = 2 x 107* m. On applique ensuite un
étirement de 0.94 % jusqu’au bord du domaine de calcul. Les deux maillages ne différent
donc que par le premier point radial : il se trouve en r = Ar/2 avec la méthode de

Mohseni & Colonius et en r = 0 avec celle de Constantinescu & Lele. La figure 1.13
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F1a. 1.13: Structure du maillage utilisé pour le cas test des tourbillons corotatifs. On a r. = 4Ar.

montre la structure du maillage obtenu. On choisit un CFL de 0.8 dans les deux cas. Les
niveaux de filtrage sélectif sont identiques a ceux du cas test précédent. Les tourbillons
sont placés au centre du domaine de calcul. Leurs caractéristiques sont identiques a celles
prises dans I'annexe A.2. Chaque tourbillon est donc placé a ro = 18Ar du centre du
domaine et a une demi-largeur r. = 4Ar. On obtient maintenant T/At = 3.2 x 10* avec
la méthode de Mohseni & Colonius et T/At = 1.6 x 10* avec celle de Constantinescu &

Lele, ce qui assure une trés bonne discrétisation temporelle.

La figure 1.14 montre les champs de vorticité obtenus avec les deux versions du code.
Dans les deux cas, 1’évolution aérodynamique est analogue a celle observée lors du cas
test cartésien (voir 'annexe A.2 pour plus de détails). Le traitement de 1’axe ne génére
pas d’ondes parasites, méme lors de la fusion des tourbillons qui provoque de fortes mo-
difications du champ de vorticité et qui a lieu au niveau de I'axe. Ce point est important
car dans les calculs 3-D I'axe cylindrique sera confondu avec I'axe du jet et donc en parti-
culier avec le point de rencontre des couches de cisaillement a la fin du cone potentiel. La
structure du champ acoustique rayonné par les tourbillons est également en bon accord

avec celle obtenue dans 'annexe A.2, comme lillustre la figure 1.15.

On remarque néanmoins que la fusion a lieu plus t6t avec la méthode de Mohseni &
Colonius. Elle se produit en effet aprés 1.18 x 10° itérations, au lieu de 2.15 x 10° itérations
avec la méthode de Constantinescu & Lele. En appelant At. le pas de temps utilisé lors du
cas test cartésien, ces valeurs correspondent respectivement & 4.6 x 103At, et 1.7 x 10*At,.
Elles sont a comparer au temps de fusion obtenu avec la version cartésienne du solveur, qui
était de 3.2 x 10*At.. Ainsi, avec la méthode de Mohseni & Colonius la fusion a lieu sept

fois plus tot qu’en coordonnées cartésiennes. Cela vient du haut niveau de filtrage sélectif
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FiG. 1.14: Cas test de deux tourbillons corotatifs : champs de vorticité a deux instants différents
obtenus avec les deux versions du solveur en coordonnées polaires. (a) t/At = 8.5x 10%
et (b) t/At = 1.5 x 10° (méthode de Mohseni & Colonius) ; (c) t/At = 1.35 x 10° et
(d) t/At = 2.33 x 10° (méthode de Constantinescu & Lele).
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FiG. 1.15: Cas test de deux tourbillons corotatifs : champs de pression a deux instants différents
obtenus avec les deux versions du solveur en coordonnées polaires. (a) t/At = 8.5x 10%
et (b) t/At = 1.5 x 10° (méthode de Mohseni & Colonius) ; (c) t/At = 1.35 x 10° et
(d) t/At = 2.33 x 10° (méthode de Constantinescu & Lele).
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nécessaire a la stabilité du calcul. En revanche, avec la méthode de Constantinescu &
Lele la fusion a lieu seulement deux fois plus tot qu’en coordonnées cartésiennes. Cela est
trés satisfaisant et confirme que le solveur utilisant cette approche est trés peu dissipatif.
L’écart avec le cas cartésien vient du fait que méme si o4 est plus faible qu’en cartésien
le filtrage est appliqué plus souvent, étant donné le faible pas de temps utilisé. Au final,
le filtrage sélectif reste un peu plus fort avec la méthode de Constantinescu & Lele qu’en
coordonnées cartésiennes. Ceci est nécessaire car méme si cette approche est trés précise,
elle tend quand méme a générer plus d’oscillations parasites qu’en cartésien et requiert
donc un filtrage plus élevé.

Comme nous I'avons fait remarquer en cartésien, cet exemple est particuliérement
intéressant car il met clairement en évidence la dissipation numérique des différents codes.
Le solveur utilisant la méthode de Mohseni & Colonius est ainsi bien plus dissipatif que
celui s’appuyant sur la méthode de Constantinescu & Lele. Ce dernier fournit en revanche

des résultats trés proches de ceux obtenus avec la version cartésienne du solveur.

1.8.3 Bilan sur les méthodes de traitement de ’axe

A lissue de ces premiers calculs, le solveur en coordonnées cylindriques utilisant la
méthode de Constantinescu & Lele s’avére étre le plus performant. Il permet en effet de
calculer avec précision des écoulements et la propagation d’ondes acoustiques, sans générer
d’ondes parasites au niveau de ’axe. Le niveau de filtrage sélectif est également trés proche
de celui requis en cartésien, ce qui permet d’avoir une trés faible dissipation numérique.
Ce n’est pas le cas du solveur utilisant la méthode de Mohseni & Colonius, qui nécessite
un haut niveau de filtrage et qui enléve ainsi tout le bénéfice des nouveaux schémas. De
plus, la méthode de Constantinescu & Lele permet d'utiliser un pas de temps deux fois
plus grand qu’avec la méthode de Mohseni & Colonius. Pour une méme durée physique
de calcul, il faut donc deux fois moins d’itérations avec I'approche de Constantinescu &
Lele qu’avec celle de Mohseni & Colonius, alors que les cotits numériques de ces deux
méthodes sont similaires. La méthode de Constantinescu & Lele est donc supérieure en
tous points a celle de Mohseni & Colonius. C’est donc cette méthode que nous retiendrons

pour la suite, lors du passage en 3-D du solveur.



Chapitre 2

Etude par simulation numérique directe
de tourbillons elliptiques et de leur

bruit rayonné

On s’intéresse dans ce deuxiéme chapitre au comportement aérodynamique et acous-
tique de différents tourbillons elliptiques. L’objectif est d’une part de confronter les résul-
tats issus du calcul direct en cartésien a ceux de la littérature, et d’autre part de prolonger
les études existantes pour mettre en évidence de nouveaux éléments sur ces tourbillons.
En effet, bien que les tourbillons 2-D semblent élémentaires, ils peuvent s’avérer trés
utiles pour comprendre I'évolution de structures cohérentes dans divers écoulements. Par
exemple, les tourbillons elliptiques permettent d’étudier des structures de vorticité rencon-
trées dans les écoulements géophysiques [101, 102, et de modéliser les effets anisotropiques
dans les tourbillons [49, 87].

2.1 Etat de ’art et objectifs

Les premiers travaux sur les tourbillons elliptiques sont des études analytiques du
tourbillon de Kirchhoff (1876), voir Love [93| et Lamb [83]. Ces derniers ont montré
que ce tourbillon, formé par une ellipse de vorticité constante w, tourne sur lui-méme
avec une vitesse angulaire constante () sans changement de forme. Il est linéairement
stable pour des rapports de 0 = a/b < 3, a et b étant respectivement le demi-grand
axe et le demi-petit axe de l'ellipse, et Dritschel [47] observe numériquement qu’il est
non-linéairement stable uniquement dans le domaine de stabilité linéaire (¢ < 3). La

stabilité de ce tourbillon a récemment été reliée par Vosbeek et al. [151] a la distribution
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spatiale du taux de contrainte, qui doit étre plus faible & I'intérieur du tourbillon qu’a
I'extérieur pour assurer la stabilité. Si o > 3, le tourbillon est instable et la croissance
des instabilités peut affecter trés fortement sa forme et conduire a une cassure en deux
tourbillons corotatifs ou plus. Les conditions pour lesquelles une telle cassure forme deux
tourbillons ont été étudiées par Dritschel [46, 47|, & partir de considérations énergétiques.
En particulier, ce phénoméne s’observe pour des tourbillons elliptiques de rapport initial
proche de six. [’évolution temporelle de la vorticité peut également étre affectée par un
processus d’axisymétrisation. En effet, Melander et al. |99| ont montré que des tourbillons
présentant de faibles gradients de vorticité aux bords tendent a devenir circulaires, a
cause de l'éjection progressive de filaments de vorticité. Ce phénomeéne a été étudié pour
des tourbillons elliptiques stables et pour des tourbillons corotatifs [100]. Dritschel [48]
fait toutefois remarquer qu'un état parfaitement circulaire n’est pas atteint lorsque les

gradients de vorticité aux bords du tourbillon sont suffisamment forts.

Ainsi, deux phénoménes antagonistes sont susceptibles de se produire en présence d’'un
tourbillon elliptique instable : la croissance de perturbations instables et I'axisymétrisation
du tourbillon. Les instabilités peuvent mener a une cassure du tourbillon, tandis que la
filamentation tend a réduire ’excentricité et peut affecter la croissance des perturbations.
L’évolution du tourbillon dépend alors du phénoméne qui va s’imposer. Le processus do-
minant s’établit en général lors des premiéres révolutions. L’évolution du tourbillon lors
de cette premiére phase peut en effet modifier notablement le poids relatif de ces deux
phénomeénes. Les effets visqueux peuvent en particulier jouer un role important lors de
I’évolution initiale de tourbillons avec de forts gradients de vorticité, comme le soulignent
Melander et al. [99]. Une bonne prise en compte de la viscosité est donc indispensable
pour calculer convenablement 1'évolution du tourbillon de Kirchhoff. Cependant, dans
la littérature, la plupart des études numériques de tourbillons elliptiques s’appuient sur
des approches pseudo-spectrales (Melander et al. [99]) ou sur la méthode des contours
dynamiques (Drischel |47, 48|; Vosbeek et al. |[151]). Dans les algorithmes pseudospec-
traux, les effets visqueux sont modélisés par une viscosité artificielle d’ordre quatre, et
ils sont méme négligés dans la méthode des contours dynamiques. Seuls des écoulements
faiblement visqueux peuvent étre ainsi étudiés avec ces approches. Elles ne permettent
donc pas de calculer avec précision le comportement d'un tourbillon elliptique lorsqu’il y
a compétition entre la croissance des instabilités et ’axisymétrisation. Ces approches se
restreignent de plus & des écoulements incompressibles ; le bruit rayonné ne peut pas étre

calculé directement.

Dans ce chapitre, on s’est intéressé a I’évolution de tourbillons elliptiques de rapports

différents. Le premier est stable et pratiquement circulaire, avec un rapport o = 1.2. Le
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deuxiéme a un rapport ¢ = 5 et son évolution est dominée par ’axisymétrisation. Les
autres tourbillons sont de rapport o = 6, 12.5 et 25. Ils sont donc fortement instables, et la
croissance des perturbations doit y étre le processus dominant. On souhaite tout d’abord
étudier la compétition entre I'axisymétrisation et la croissance des instabilités. Il s’agit
dans ce cas de déterminer les effets de chaque processus sur I’évolution du tourbillon, les
conditions pour lesquelles il y a compétition entre eux, le comportement du tourbillon
lorsque cela se produit et le domaine de o dans lequel chaque processus domine I'autre.
L’objectif est ensuite de déterminer I'influence du rapport initial sur le bruit rayonné par

le tourbillon et les effets de 'axisymétrisation sur I’évolution du champ de pression.

2.2 Maillage et conditions initiales

Le maillage est constitué de 381 x 381 points et est symétrique suivant les directions z et
y. Il est similaire & celui des tourbillons corotatifs présenté dans le chapitre précédent (voir
figure A.3). Depuis le centre, le pas de discrétisation est constant et vaut Ay = 2 x 107*
m sur les 30 premiers points. Le maillage est ensuite étiré a un taux de 4 % sur les 95
points suivants, afin d’atteindre le champ acoustique lointain. Ce taux est assez faible
pour conserver une bonne précision (voir Bogey & Bailly [19]). Finalement, le pas reste
constant sur les 65 points restants, ou il vaut An., = 41.5Aq, ce qui est assez petit
pour permettre la propagation des ondes acoustiques dans les configurations étudiées. On
peut noter que le cas o = 1.2 a aussi été réalisé avec un maillage deux fois plus fin et a
montré qu’'un raffinement du maillage ne modifie pas les résultats. ’origine des axes est
prise au centre de la grille, qui correspond aussi au centre du tourbillon. LLe domaine de
calcul s’étend de —3.7 x 1034, & 3.7 x 103A, dans les deux directions. Dans toutes les
configurations, on a pris CFL = ¢gAt/A, = 1.

Tous les calculs sont initialisés avec le tourbillon de Kirchhoff. [.’expression du champ
initial de vitesse est donnée dans ’annexe C.1. La pression et la masse volumique sont
respectivement initialisées & p,, = 10° Pa et p,, = 1.21 kg.m~3. La vorticité est notée
w et le paramétre de Dellipse € est défini par ¢ = (1 + €)/(1 — €). Notons que € est relié
a Pexcentricité e par e = 2¢'/2/(1 + €). Le rayon r, du cercle associé¢ a I'ellipse vérifie
a = T1e(l+¢€)etb=r.(l—e) Lindice 0 indique pour une quantité qu’elle est prise a
t = 0. La vitesse angulaire initiale du tourbillon est notée €2, et Ty correspond a la période
initiale de rotation du tourbillon. Dans toutes les configurations, on choisit r,g = 404, ce
qui assure une bonne discrétisation des tourbillons pour o < 25. La vorticité initiale vaut
wo = 0.027/At. Les nombres de Reynolds Re,, = agVimax/v des tourbillons, basés sur ag

et sur la vitesse maximale dans le tourbillon, vont de 1.1 x 10° pour ¢ = 1.2 4 2.8 x 10*
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Fia. 2.1: Cas o9 = 1.2. (a) Iso-niveaux de vorticité a ¢/Ty = 16 . Niveaux : 1 %, 5 % et de
10 % a 90 % du maximum de vorticité avec un pas de 10 %. (b) Structure du champ

de vitesse induit par le tourbillon de Kirchhoff initial, dans un repére en rotation a la

vitesse angulaire (4. frontiére du tourbillon; — — — — et --- - lignes de courant.

Les points A et B sont deux points selle.

pour o = 25. Les valeurs intantanées de a et b sont estimées a chaque itération a partir
du contour de vorticité de niveau wpax/2, 0U Wpax est le maximum de vorticité dans le

tourbillon. Les autres paramétres géométriques de 'ellipse sont alors déduits.

2.3 Tourbillon de rapport initial proche de 1 (oy = 1.2)

Le cas d'un tourbillon elliptique de rapport voisin de 1 est tout d’abord étudié. Le
rapport initial vaut og = 1.2, ce qui donne un paramétre de l'ellipse ¢¢ = 0.09 < 1.
Dans un premier temps, le comportement aérodynamique du tourbillon est analysé et est
confronté aux résultats théoriques de la littérature. Le bruit rayonné est ensuite comparé

a une solution analytique de référence obtenue par Howe [70], décrite dans 'annexe C.2.

2.3.1 Evolution aérodynamique

La figure 2.1(a) montre des iso-niveaux de vorticité a /7y = 16. On n’observe pas de
filamentation notable. Pour mieux comprendre ceci, la figure 2.1(b) représente des lignes de
courant induites par le tourbillon initial, dans un repére en rotation a la vitesse angulaire
du tourbillon Qy, = w(1—¢€?)/4 (voir Pannexe C.1). La structure des lignes de courant reste

par ailleurs identique durant toute I’évolution du tourbillon. Melander et al. |99| précisent
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FiG. 2.2: Cas o9 = 1.2. (a) Evolution temporelle de o. (b) Evolution temporelle :
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que le phénomeéne d’axisymétrisation se produit quand les deux points selle A et B sont
situés a l'intérieur du tourbillon. La vorticité autour de ces points est alors éjectée du
tourbillon, et est convectée le long des lignes de courant, amorcant ainsi I’axisymétrisation.
Dans le cas du tourbillon de Kirchhoff, les deux points selle sont initialement placés a
'extérieur du tourbillon, comme le montre la figure 2.1(b). La diffusion visqueuse tend &
relaxer les gradients de vorticité au bord du tourbillon, mais dans la présente configuration,
la vorticité ne s’étale pas suffisamment pour atteindre les points selles et la filamentation
ne s’amorce pas. Les tourbillons avec de forts gradients initiaux de vorticité ne semblent
pas subir d’axisymétrisation, comme I’a précédemment observé Dritschel [48]. Cela est
confirmé par I’évolution temporelle du rapport o, représentée sur la figure 2.2(a). Ce
rapport o reste constant. Le tourbillon tourne donc sur lui-méme, sans changement de

forme.

D’aprés la figure 2.2(b), la vitesse angulaire 2 du tourbillon est constante, et est en bon
accord avec la vitesse angulaire théorique d’un tourbillon de Kirchhoff Qg = w(1 — €2)/4
donnée par Love [93]. La valeur de €2, est ici calculée a chaque itération a partir du calcul
de € et w, ol w est estimée par la moyenne intégrale de la vorticité a 'intérieur du contour
de niveau wy,, /2. Durant toute 1’évolution du tourbillon, il y a un faible étalement de la
vorticité aux bords du tourbillon sous I'effet de la viscosité. L’aire du tourbillon augmente

alors légérement, impliquant une lente diminution de la vorticité totale et donc de €),.
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Fia. 2.3: Cas 0p = 1.2. Champ de pression a t/T = 16. Contours de niveaux : po — 10 Pa, ps
et poo + 10 Pa.

2.3.2 Rayonnement acoustique

Le champ acoustique du tourbillon a ensuite été étudié. La figure 2.3 montre que celui-
ci rayonne comme un quadripole tournant. Le profil de pression le long de la ligne z = v,
x> 0at/Ty = 16 est représenté sur la figure 2.4(a). Au voisinage du tourbillon, le champ
acoustique proche domine la pression, mais sa contribution décroit rapidement lorsqu’on
s’éloigne pour laisser place au champ acoustique lointain. Le résultat issu du calcul est
comparé au résultat donné par la formule analytique (C.8) détaillée dans 'annexe C.2.
Cette formule analytique a été obtenue par Howe [70], et donne le champ acoustique
lointain généré par des tourbillons de Kirchhoff avec € < 1, pour lesquels les effets visqueux
sont négligés. En considérant uniquement le premier ordre en €, Howe a aussi montré que le
niveau de bruit est proportionnel a € et que la fréquence du rayonnement ne dépend pas du
rapport 0. Une formule analytique plus générale (C.9), prenant en compte le mouvement
réel du tourbillon dans la fréquence du bruit rayonné, est donnée dans 'annexe C.2. Elle
s’applique lorsque la forme du tourbillon elliptique évolue dans le temps, et utilise les
vraies valeurs des différents parameétres aux temps retardés. Notons que ces expressions
analytiques ne fournissent pas le champ acoustique proche. Sur la figure 2.4(a), le champ
acoustique lointain domine la pression pour d/ag > 80, et le résultat du calcul tend
vers celui de la formule analytique, avec un bon accord en fréquence et en niveau. La
comparaison des signaux temporels de pression au point x/ag = y/ag = 56 sur la figure

2.4(b) confirme ce bon accord.
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FiG. 2.4: Cas o¢p = 1.2. Comparaison du rayonnement acoustique calculé avec la solution ana-
lytique (C.8) :
du tourbillon). (a) Profil de pression le long de la ligne x = y, x > 0 a t = 16Tj.

solution analytique; e calcul (d est la distance depuis le centre

(b) Evolution temporelle de la pression au point x/ag = y/ag = 56.

2.4 Tourbillon de rapport initial modéré (oy = 5)

On s’intéresse maintenant a un tourbillon elliptique de rapport modéré oy = 5. Il
est initialement instable, et le paramétre de l'ellipse est ¢ = 0.67. La dynamique du
tourbillon doit donc étre maintenant affectée par la croissance des instabilités et par le
processus d’axisymeétrisation. De plus, la formule analytique du bruit rayonné (C.8) n’est

plus appropriée car la valeur de € n’est plus négligeable.

2.4.1 Stabilité du tourbillon de Kirchhoff

Avant d’étudier le comportement du tourbillon, il est utile de synthétiser les résultats
connus sur la stabilité du tourbillon de Kirchhoff. La stabilité linéaire de ce tourbillon a
d’abord été étudiée par Love [93]. En notant dn un petit déplacement de la frontiére du
tourbillon, il a montré par une analyse linéaire que les fonctions propres de dn sont de
la forme on ~ exp [i(m(0 — 3) — ~t)], ot m est le nombre d’onde azimutal, § est I'angle
polaire, 3 est un coefficient de phase et v = ~, +i7; est la pulsation complexe. La valeur de
v, donne donc la fréquence du mode et celle de 7; son taux de croissance. D’aprés Dritschel
[47], la relation de dispersion des modes est donnée par 47%/w? = (2mA; — 1)* — A2 on
M =0c/(1+0)*et \y = (0 —1)"/(c+1)™. La figure 2.5 représente la pulsation complexe
des modes azimutaux m = 3, 4, 5 et 6. Les modes m = 1 et 2 ne sont pas représentés car

le mode m = 1 est toujours stable et le mode m = 2 est le mode neutre, avec 7,,—o = 0



52/170

1.0

y/iw

[

11

FiG. 2.5: Stabilité linéaire des modes m = 3, 4, 5 et 6 du tourbillon de Kirchhoff.

v = 7, +17; est la pulsation complexe d’un mode et m est le nombre d’onde azimutal.

fréquence v, ; — — — — taux de croissance 7;.

quel que soit le rapport de l'ellipse. Lorsque m > 3, v est réel en dessous d'un rapport
critique o,,.. Le mode m est alors linéairement stable. Au dessus du rapport critique
Ome, Y €st imaginaire pur et le mode m est linéairement instable. Dans le cas m = 3, on
obtient o3. = 3, et pour m > 3 on observe que 7,,. > 03.. Ainsi le tourbillon est toujours
linéairement stable pour o < 3. Pour un tourbillon avec un rapport plus grand, il existe
toujours au moins un mode instable.

La stabilité non-linéaire des tourbillons elliptiques a été étudiée numériquement par
Dritschel [47|. Lorsque o < 3, le tourbillon est non-linéairement stable car on est dans
le domaine de stabilité linéaire. Lorsque 3 < o < 4.61, i.e. si seul le mode m = 3 est
linéairement instable, seules les perturbations impaires (combinaisons linéaires de mode m
impairs) sont instables. Il n’y aura alors pas de croissance d’instabilité si les perturbations
initiales sont paires, une perturbation paire ne pouvant générer que des modes pairs par
effets non linéaires. Tous les modes pairs étant linéairement stables pour 3 < o < 4.61,
ils ne seront donc pas amplifiés. Finalement, lorsque o > 4.61, il y a toujours au moins
un mode pair et un mode impair linéairement instables, m = 3 et m = 4 par exemple. Le
tourbillon est alors non-linéairement instable, car quelle que soit la perturbation initiale

un mode sera amplifié en raison des effets non linéaires.

2.4.2 Evolution aérodynamique

[’évolution aérodynamique du tourbillon est maintenant étudiée. Le champ de vorti-
cité calculé est représenté sur la figure 2.6. Le processus de filamentation s’amorce apreés

une révolution. Le rapport o décroit alors comme lillustrent les figures 2.6(c) et 2.6(d).
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FiG. 2.6: Cas 09 = 5. Iso-niveaux de vorticité a différents instants : (a) ¢t/T7p = 0.91;

(b) t/Tp = 1.6; (¢) t/Tp = 4.0; (d) ¢/Tp = 11. Niveaux : 2 %, 10 % et de 20 % a

80 % du maximum de vorticité, avec un pas de 20 %.
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Fia. 2.7: Structure du champ de vitesse induit par le tourbillon, dans un repére en rotation avec

celui-ci. contour de vorticité de niveau 0.1 X wypax; ——— — et - - - - lignes de

courant. (a) Cas o9 = 1.2 a t/Ty = 12.6. (b) Cas o9 =5 a t/Tp = 4.0.

La figure 2.7 montre les lignes de courant induites par le tourbillon dans les cas og = 1.2
et 0o = 5, a deux instants du calcul. On a vu précédemment que les points selle sont
initialement éloignés du tourbillon dans le cas oy = 1.2. Pour oy = 5, la position initiale
de ceux-ci s’est rapprochée du tourbillon, comme le montre la figure 2.7(b). Ils sont alors
suffisamment proches du bord du tourbillon pour que la vorticité les atteigne sous 'effet

de la viscosité; la filamentation commence alors.

L’évolution temporelle du rapport o est représentée sur la figure 2.8. On distingue
deux phases dans I’évolution du tourbillon. La premiére va de t = 0 a t = 271} environ.
Le tourbillon initial y est non-linéairement instable (og > 04.), et 'amplitude des per-
turbations augmente. On observe aussi par exemple sur la figure 2.6(a) que le tourbillon
n’est plus parfaitement elliptique. Dans le méme temps, la filamentation s’amorce, comme
I'illustrent les figures 2.6(a) et 2.6(b). Cela provoque alors la diminution du rapport, qui
devient inférieur a la valeur seuil de o4.. En dessous de ce seuil, seules les perturbations
impaires sont instables. Les champs initiaux et donc les perturbations étant pairs,
le tourbillon devient ainsi stable pour ¢ < o4.. Cette premiére phase illustre les effets
antagonistes de I'axisymétrisation et de la croissance des instabilités : 1’éjection de vor-
ticité stabilise le tourbillon tandis que la croissance des instabilités tend a le casser. Ici
cette croissance est lente par rapport a la période de rotation du tourbillon, et 'axisy-
métrisation s'impose donc. A partir de t = 27}, durant la seconde phase d’évolution, le

tourbillon conserve une forme elliptique et éjecte de la vorticité. Le rapport o décroit
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FiG. 2.8: Cas 09 = 5. (a) Evolution temporelle de o. (b)Evolution temporelle : vitesse
angulaire calculée ©/Qy, — — — — vitesse angulaire théorique pour le tourbillon de Kir-

chhoff Qi /Qp = w(1—€2)/(4Q0), - - - - vitesse angulaire approchée Qupp/Q0 = w/(40).

progressivement, ce qui provoque une augmentation de la vitesse de rotation, comme on
le constate sur la figure 2.8(b). Cela montre clairement que I’évolution du rapport affecte
notablement le comportement du tourbillon. La vitesse angulaire calculée €2 est en bon
accord avec la vitesse théorique Qip, /0 = w(1 —€?)/4 donnée par Lamb [83] pour le tour-
billon de Kirchhoff. On observe également un écart important entre la vitesse théorique
et la vitesse approchée w/4 utilisée par Howe [70] dans la formule analytique (C.8), ce
qui montre que € n’est pas négligeable. Les variations du niveau de vorticité w dans le
tourbillon sont directement données par I’évolution de la vitesse angulaire approchée w/4
reportée sur la figure 2.8(b). La vorticité dans le tourbillon décroit donc avec le temps ¢;
cela est di essentiellement a la filamentation qui provoque un échappement de vorticité.
La vitesse théorique Q,/Qy = w(1 — €2)/4 étant proportionnelle & w, une décroissance
de la vorticité dans le tourbillon implique une réduction de sa vitesse angulaire. La fila-
mentation tend donc a diminuer la vitesse de rotation du tourbillon via la valeur de w.
L’axisymétrisation provoque aussi une diminution du rapport o et, par conséquent, du
paramétre €. L’expression de (), montre que cela implique une accélération de la rotation.
Ainsi, la filamentation a deux effets opposés. La vitesse angulaire effective augmentant
avec le temps t (voir la figure 2.8(b)), le second effet est dominant et les variations de la
vitesse angulaire du tourbillon sont principalement dues a la décroissance du rapport o,

et non & la diminution du niveau de vorticité dans le tourbillon.
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Fi1G. 2.9: Cas og = 5. Champ de pression a t/Ty = 4.0 (a) et t/Tp = 11 (b). Contours de niveaux :
Poo — 40 Pa, poo — 20 Pa, poo, Poo + 20 Pa et po + 40 Pa.
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Fia. 2.10: Cas 09 = 5. Profils de pression le long de la droite z = y, > 0 a deux instants
différents :

tourbillon).

t =4Ty; ———— t = 11Ty (d est la distance depuis le centre du
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Fi1G. 2.11: Cas o9 = 5. (a) Profils de pression a ¢t = 117j le long de la droite x = y, > 0.

(b) Evolution temporelle de la pression au point z/ag = y/ag = 37. solution

analytique (C.9); e calcul (d est la distance depuis le centre du tourbillon).

2.4.3 Rayonnement acoustique

On s’intéresse maintenant au champ acoustique du tourbillon. Des cartographies du
champ de pression a t = 47T, et t = 117, sont données sur la figure 2.9. Les profils de
pression le long de la droite x = y, x > 0 sont représentés a ces deux instants sur la figure
2.10. On remarque que le phénoméne d’axisymétrisation affecte notablement le champ
sonore : la fréquence du bruit augmente avec le temps, conformément a I’augmentation
de la vitesse de rotation, et le niveau de bruit diminue. Par la suite, le champ acoustique
calculé est comparé avec les résultats issus de la formule analytique (C.9). Cette derniére
prend en compte I’évolution du tourbillon, et plus particuliérement les variations de la
vitesse angulaire dans la modélisation de la fréquence du bruit, alors que le tourbillon est
supposé tourner a une vitesse constante dans la formule (C.8). La figure 2.11(a) représente
les profils de pression a t = 117} le long de la droite x = y, x > 0. L’écart entre les solutions
calculées et analytiques au voisinage du tourbillon est dit au fait que la formule (C.9) ne
prend pas en compte le champ de pression proche. Au dela de d = 25ag, le champ lointain
est dominant et il y a alors un bon accord entre le calcul et la solution analytique. Le
signal de pression au point z/ay = y/ay = 37 est représenté sur la figure 2.11(b). On
observe clairement la décroissance du niveau de bruit sous Ieffet de ’axisymétrisation, et
les résultats numériques et analytiques sont, 1a encore, en trés bon accord. Cela montre
que la fréquence du bruit est bien prédite par la formule (C.9) et que le niveau du bruit
rayonné est, conformément a la solution analytique, proportionnel a e méme lorsque celui-

ci n’est pas petit devant un. Ces comparaisons laissent a penser que I'expression (C.9)
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peut étre employée sur une grande gamme de rapports o, ce que ne laissait pas supposer

I’approximation au premier ordre en e.

2.5 Tourbillons de rapports initiaux élevés (oy > 6)

Des tourbillons de rapports élevés oy > 6 sont maintenant étudiés. Le tourbillon de
Kirchhoff est alors linéairement et non-linéairement instable et toutes les perturbations
sont amplifiées. Dans ce cas, la croissance des perturbations est le phénoméne dominant,
ce qui induit de fortes déformations du tourbillon. On s’intéresse tout d’abord au cas
o9 = 6. Les tourbillons avec g9 = 12.5 et 0y = 25 seront ensuite étudiés. Les champs
acoustiques pour ces configurations ne seront pas analysés car 1’évolution aérodynamique
de ces tourbillons est tellement rapide que le transitoire numérique associé aux conditions

initiales se superpose au bruit rayonné.

2.5.1 Casoy=6

Deux phases peuvent étre distinguées dans I’évolution du champ de vorticité pour le
cas oy = 6. Lors de la premiére, une perturbation paire croit et provoque la cassure du
tourbillon en deux tourbillons corotatifs, comme lillustre la figure 2.12. La séparation
en deux tourbillons s’effectue en moins d’une demi-révolution. La croissance des insta-
bilités est en effet trop rapide pour étre contrariée par 'axisymétrisation. Cependant, la
configuration constituée des deux tourbillons corotatifs est également instable et ceux-
ci fusionnent pour former un nouveau tourbillon elliptique de rapport plus grand que
04 =~ 4.61, comme le montre la figure 2.13. Ce nouveau tourbillon est donc instable et
deux tourbillons corotatifs sont de nouveau formés. L’évolution temporelle du rapport
o lorsque le tourbillon retrouve un état elliptique est représentée sur la figure 2.13. On
remarque que o diminue tout d’abord jusqu’a 4.8. Cette décroissance peut étre attribuée
a la filamentation, que 'on peut par exemple observer sur la figure 2.12(e). Le rapport
reste ensuite constant, au dessus du seuil oy.. Plusieurs cycles ellipse/tourbillons coro-
tatifs/ellipse se produisent. La possibilité de tels cycles entre deux états instables a été
mentionnée par Dritschel [46, 47|. En négligeant les effets visqueux, celui-ci a notamment
montré par des considérations énergétiques que cela se produit d’autant plus facilement
que le rapport initial est proche de six. La seconde phase dans 1’évolution du tourbillon
commence vers t &~ 5.57;. Le tourbillon elliptique se casse définitivement et deux tour-
billons corotatifs stables sont formés, comme l'illustre la figure 2.14. On n’observe alors

plus qu'une atténuation des gradients de vitesse sous I'effet de la viscosité, voir les figures
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Fi1G. 2.12: Cas 09 = 6. Iso-niveaux de vorticité a différents instants. (a) ¢/7p = 0.096;
(b) t/To = 0.29; (¢) t/To = 0.48; (d) t/Ty = 0.67; (e) t/Ty = 0.87; (f) t/Tp = 1.2
Niveaux : 20 %, 40 %, 60 % et 80 % du maximum de vorticité.
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FiG. 2.13: Cas 0y = 6. Evolution temporelle de o, calculée a chaque fois que le tourbillon retrouve

une forme elliptique durant les cycles ellipse - tourbillons corotatifs - ellipse.

2.14(c) et 2.14(d).

Le signal de pression au point x/ay = y/ag = 36 est représenté sur la figure 2.15.
Jusqu'a t = 97, le bruit rayonné est généré durant la premiére phase d’évolution. Le
champ acoustique y est étonnamment peu affecté par les cycles ellipse/tourbillons coro-
tatifs/ellipse, bien que le champ de vorticité subisse d’importantes modifications. Vers
t = 915, le niveau et la fréquence du bruit diminuent subitement avec la rupture défini-
tive du tourbillon elliptique. La fréquence est alors la moitié de celle calculée durant la

premiére phase et le niveau de bruit devient environ deux fois plus faible.

2.5.2 Casoy=125et 0y =25

Dans le cas oy = 12.5, le tourbillon initial est fortement instable, et il se casse trés
rapidement, comme le montrent les champs de vorticité de la figure 2.16. Deux tour-
billons corotatifs sont alors formés, en moins d’une demi-révolution ; Vosbeek et al. [151]
observent le méme phénomeéne. Dans le cas oy = 25, le tourbillon initial est trés fin et il se
casse encore plus tot, en un quart de tour, produisant quatre tourbillons alignés (voir la
figure 2.17). Les deux tourbillons intérieurs fusionnent, ce qui aboutit & une configuration
constituée de trois tourbillons alignés, comme reporté sur la figure 2.17(e). Finalement,
ces trois tourbillons fusionnent & leur tour pour former un tourbillon elliptique stable de
faible rapport o. Ces résultats différent de ceux de Vosbeek et al. [151] qui obtiennent un
état final composé de deux tourbillons corotatifs. I faut toutefois rappeler que Vosbeek
et al. [151] utilisent la méthode des contours dynamiques et qu’ils ne résolvent qu’une

approximation des équations de Navier-Stokes.
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Fi1G. 2.14: Cas 09 = 6. Iso-niveaux de vorticité a différents instants. (a) t/7p = 2.9;
(b) t/Ty =5.8; (¢) t/To = 8.7; (d) t/Ty = 19. Niveaux : 20 %, 40 %, 60 % et 80 %

du maximum de vorticité.
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Fi1a. 2.15: Cas og = 6. Signal de pression au point x/ag = y/ay = 36.

2.6 Conclusion

Les champs acoustiques et aérodynamiques de tourbillons elliptiques de différents rap-
ports o ont été calculés. I.’évolution des tourbillons s’avére fortement liée a la valeur du
rapport initial gy. Celle-ci gouverne en effet les poids relatifs du processus d’axisymétri-
sation et de la croissance des instabilités.

Lorsque g est proche de 1, le tourbillon tourne a vitesse angulaire constante sans
changement de forme et produit un bruit harmonique constant. Lorsque oy a une va-
leur modérée (2 < og < 6), I'axisymétrisation est le principal mécanisme d’évolution. La
filamentation provoque une diminution du rapport, ce qui stabilise le tourbillon en stop-
pant la croissance des instabilités, et augmente la vitesse de rotation. Le niveau du bruit
rayonné diminue donc et la fréquence augmente. Pour des rapports oy plus grands que 6,
la croissance des instabilités est le phénoméne dominant et I"axisymétrisation ne se pro-
duit pas assez rapidement pour stabiliser le tourbillon. Celui-ci se casse alors en plusieurs
tourbillons, d’autant plus nombreux que oy est grand. Pour oy = 6, on observe plusieurs
passages entre un état elliptique et une configuration constituée de deux tourbillons co-
rotatifs. LLe champ acoustique rayonné est cependant peu affecté par cette évolution. On
a montré de plus que le bruit émis est principalement modifié par les variations du rap-
port, plutot que par celles du niveau de vorticité dans le tourbillon. Le paramétre € est
ainsi le parameétre clef pour décrire le champ acoustique émis par un tourbillon elliptique.
Le champ lointain de pression s’est de plus avéré étre en bon accord avec la formule

analytique (C.9) développée dans I'annexe C.2.
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Fia. 2.16: Cas o9 = 12.5. Iso-niveaux de vorticité a différents instants. (a) ¢/Tp = 0.015;
(b) t/Ty =0.28; (c) t/Ty = 0.54; (d) t/To = 0.80. Niveaux : 20 %, 40 %, 60 %

et 80 % du maximum de vorticité.
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FiG. 2.17: Cas 09 = 25. Iso-niveaux de vorticité a différents instants. (a) t/7p = 8.1 x 1073 ;
(b) t/Ty = 0.20; (c) t/Tp = 0.32; (d) t/To = 0.46; (e) t/Ty = 0.81; (f) t/Tp = 1.13.
Niveaux : 20 %, 40 %, 60 % et 80 % du maximum de vorticiteé.



Chapitre 3

Mise au point d’un solveur 3-D pour les

jets initialement turbulents

Afin d’effectuer des simulations directes de jets turbulents en régime subsonique et
a grand nombre de Reynolds, une version 3-D du solveur en coordonnées cylindriques
présenté dans le chapitre 1 a été mise au point. Des développements spécifiques au cas
des jets ont du étre réalisés. Ils sont présentés dans ce chapitre.

Dans un premier temps, les équations filtrées de la Simulation des Grandes Echelles et
la modélisation des échelles non résolues sont présentées. Dans un second temps, I'ajout
de la troisiéme dimension dans le code en coordonnées polaires décrit au paragraphe 1.6
est détaillée. Nous aborderons ensuite la modélisation de la tuyére du jet et la méthode
de génération de la turbulence en sortie de buse, qui sont des points importants pour le
calcul direct du bruit de jet. Enfin, les conditions d’entrée de fluide, les conditions initiales

et la mise en place d’un rappel des grandeurs aux limites du domaine seront exposées.

3.1 Simulation des Grandes Echelles

Tous les calculs présentés dans les deux premiers chapitres sont des Simulations Nu-
meériques Directes, ou Direct Numerical Simulation (DNS). Dans un tel calcul, toutes
les échelles constituant le spectre de ’énergie turbulente sont convenablement résolues.
En DNS, il faut donc mailler aussi bien les grandes échelles, de taille proche de 1’échelle
intégrale L, que les petites structures qui dissipent ’énergie turbulente et qui ont une
taille allant jusqu’a I'échelle de Kolmogorov [,,. Dans le cas d’une turbulence homogéne

isotrope [6] on a :

L
l—f ~ Rei/f4 avec Rep, =
U

U/Lf
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ot u' est I'ordre de grandeur des fluctuations de vitesse dans 1’écoulement et € est la dissi-
pation. Ainsi, le nombre de points du maillage nécessaire au calcul de I’écoulement complet
varie comme Rez/f. Lorsque le nombre de Reynolds est faible, le nombre de points requis
reste modéré et la DNS est envisageable. Colonius et al. |33| ont par exemple étudié le bruit
d’une couche de mélange 2-D a faible nombre de Reynolds, avec Res, = AUJ,, /v = 250
ou AU est la différence de vitesse entre les deux écoulements et J,, est ’épaisseur de vor-
ticité. Mitchell et al. [105, 106] ont aussi calculé le champ acoustique rayonné par un jet
axisymétrique (Rep = U;D/v =5 x 10%), et Freund et al. |55, 57| ont simulé des jets 3-D
a Mach 0.9 (Rep = 3.6 x 10%) et 1.92 (Rep = 2 x 10%), tandis que Colonius et al. [31]
et Gloerfelt et al. [66] se sont intéressés au bruit émis par une cavité 2-D placée dans un
écoulement.

En revanche, lorsque le nombre de Reynolds augmente, le calcul devient trés rapi-
dement prohibitif, typiquement au deld de Rep = 10* dans le cas des jets. Comme on
s'intéressera par la suite & des nombres de Reynolds supérieurs a cette valeur, la simula-
tion de I’écoulement seul est déja problématique. Cette difficulté est ensuite accentuée par
le fait qu’on souhaite aussi mailler une partie du champ acoustique. On ne pourra donc
pas effectuer une DNS pour calculer de tels jets, la mémoire requise ne permettant pas de
calculer toutes les structures turbulentes présentes. Une autre approche numérique doit
étre utilisée, la Simulation des Grandes Echelles (SGE), dite aussi Large Eddy Simulation

(LES), qui utilise un maillage ne discrétisant pas les plus petites échelles de 1’écoulement.

3.1.1 Equations de Navier-Stokes filtrées

Lorsque le maillage n’est pas assez fin, il existe une échelle A en dessous de laquelle
les structures turbulentes ne sont pas discrétisées. [.’approche LLES consiste a ne calculer
que les grosses structures de 1’écoulement (de taille plus grande que A) et a modéliser
I'influence des échelles non résolues (de taille inférieure & A). Cela suppose le plus souvent
que I’écoulement est essentiellement caractérisé par ces grandes échelles, et que les petites
structures ont un comportement quasi-universel.

La sous-discrétisation agit comme un filtrage spatial passe-bas sur les équations de

Navier-Stokes. Une grandeur filtrée f s’écrit alors :

flx) = /Df(X)GA(x —x')dx’

ot G est le noyau du filtre et D est le domaine de calcul. On utilisera également par la

suite le filtrage de Favre de f [6], qui se définit par :

0,
p
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ot p est la masse volumique. La partie non résolue de f, au sens de Favre, a pour ex-
pression f” = f — f. Notons que la discrétisation du domaine de calcul implique une
perte irréversible d’informations, qui traduit le fait qu’on ne peut reconstruire les champs
complets en connaissant uniquement les champs filtrés. En supposant que le filtrage est
linéaire et qu’il commute avec les opérations de dérivations spatiales et temporelles, les
équations filtrées de conservation de la masse et de quantité de mouvement s’écrivent,
sous forme tensorielle :

§E+dw<ﬁ?>=0

i
f%§+&v@v®vqﬁz—?):&dj+?-?>

ol V est le vecteur vitesse, Z est le tenseur identité et :

1 2
T =2u(T)S avec S = 3 {gradv + grad (V) — §IdivV}

~ ~ ~ 1 - N\t 2 ~
T =2u(T)S avec S = 3 {gradV + grad (V) — gfdivVl
T=3VaV-_3VeV
Le terme T est appelé tenseur des échelles de sous-maille. Il contient les effets des échelles
non résolues et ne peut étre déduit des champs résolus. Il doit donc étre modélisé. Il peut

se décomposer en trois termes :

—_

T=pVeV-VeV-pVeV -5VeV) —pVvie Vv
N Z 7 \_ ~ /—\7—\;_’
C

Le tenseur L est appelé tenseur de Léonard. Il traduit le fait que le filtrage n’est pas
idempotent. Il est souvent négligé car il est petit, mais il peut étre calculé a partir des
champs résolus. C est le tenseur des termes croisés et correspond aux interactions entre
les échelles de sous-maille et les échelles résolues. R est le tenseur de Reynolds associé
aux échelles non résolues; c’est une inconnue du probléme.

Il reste maintenant a écrire une équation sur I’énergie. En ajoutant I’équation filtrée

de I’énergie interne a celle de transport de I’énergie cinétique [152], on obtient :

ape I, el e
g?+dﬂkm%+@Vﬁwﬁ42—T®\ﬂ:Vﬁmﬂﬂ+m+pw

+ div <?®i’f—?®i’/> —div(q—1q)

avec :
=2 1 L
PEL 1 2P
T
— Cp/“’L( )gradT
o
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T N

q= D) aT
O- ~
pV —pV
Q="—"—"7
v—1

pe=T :gradV — T : grad\~7
T = ﬁdivi} — pdivV

La grandeur e; est I'énergie totale du champ résolu, Q est le vecteur de corrélation
pression-vitesse de sous-maille, pe correspond a la dissipation turbulente de sous-maille
et pm est la corrélation pression-dilatation de sous-maille. Ces trois derniers termes ne
peuvent pas étre calculés directement a partir des échelles résolues. Ils doivent dont étre
modélisés. On note la présence de deux termes, div(7 @ V — 7 ®@ V) et div(q — q), liés
a la substitution de 7 par T et a celle de q par q. Ils sont usuellement négligés, comme
le précisent Erlebacher et al. |51], et il en est de méme pour le terme div(7 — 7) de
I’équation de quantité de mouvement.

Ainsi, le filtrage des équations de Navier-Stokes fait apparaitre des termes devant étre
modélisés : C, R, Q, pe et px. 1l est extrémement cotiteux numériquement de prendre en
compte tous ces termes, méme de facon trés approximative. Trés souvent, on les néglige
tous a I'exception du terme R dans le tenseur de sous-maille, qui est prépondérant. On
est alors amené a résoudre un probléme de fermeture consistant & approcher ce terme par
une fonction faisant intervenir uniquement les échelles résolues, calculées explicitement.
Notons que le choix du modéle de sous-maille est un point important. De nombreux
travaux de la littérature ont en effet montré que cela avait un impact sur le bruit calculé
[1, 23, 110, 120, 121, 162].

3.1.2 Nombre d’onde de coupure en LES

Le role du modeéle de sous-maille est de prendre en compte les effets des échelles de
sous-maille. A haut nombre de Reynolds, 'énergie cinétique de I’écoulement est principa-
lement contenue dans les grandes structures, de taille voisine de L. Ces structures sont
donc spécifiques a chaque écoulement. Leur énergie est transmise aux petites échelles,
qui vont la dissiper sous l'effet de la viscosité. Ce transfert d’énergie est réalisé par les
structures de tailles intermédiaires, situées dans la zone inertielle du spectre d’énergie
turbulente. Cette zone est d’autant plus étendue que le nombre de Reynolds est grand,
car les effets convectifs non-linéaires dominent alors nettement les effets visqueux. Les
structures de la zone inertielle ont un comportement universel, qui ne varie pas suivant

les types d’écoulements, rendant alors possible leur modélisation. La coupure du filtre de
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la LES doit donc plutot étre placée dans la zone inertielle, pour que les grandes échelles
caractéristiques de I’écoulement puissent étre calculées, et pour que I'influence des échelles
non résolues puisse étre prise en compte par un modeéle de la cascade d’énergie. Le role
du modeéle de sous-maille est ainsi d’assurer ce transfert d’énergie a la place des échelles
de la zone inertielle qui ont été tronquées par le filtre de la LES.

Les points qui précédent montrent qu’il est important de connaitre la position de la
coupure du filtre de la LES, dans la mesure ou elle influe sur le modéle de sous-maille.
Cette coupure du filtre a lieu a la taille des plus petites structures bien résolues, A. Elle
est donc fortement liée aux schémas numériques utilisés, voir par exemple les travaux de
Ghosal [62] et Chow & Moin [30]. On a montré aussi dans la partie 1.2 que les schémas
de discrétisation spatiale ne sont précis que pour des nombres d’onde inférieurs & une
certaine valeur. Au dessus de cette valeur, les structures turbulentes seront mal calculées
et I'erreur commise peut méme s’avérer plus grande que la valeur du tenseur de sous-
maille, comme le soulignent Kravchenko & Moin [82]. Tl est donc indispensable de les
éliminer du calcul. L’intérét de l'utilisation d’un filtrage sélectif (voir le paragraphe 1.3)
se trouve alors renforcé. En effet, une coupure du filtre sélectif placée dans la gamme des
nombres d’onde bien calculés par les schémas permet de dissiper la plus grande partie des
structures mal résolues. Seules les structures bien résolues seront alors conservées dans le
calcul.

Stefano & Vasilyev [124] montrent que la forme du filtre est également un point im-
portant dans la modélisation du tenseur de sous-maille. Le noyau du filtre de la LES est
en effet présent implicitement dans des équations filtrées. Domaradski & Adams [44] entre
autres sont parvenus a écrire le tenseur de sous-maille en distinguant explicitement les
échelles bien résolues et celles qui sont affectées par la forme du filtre. Ils font apparaitre
un terme supplémentaire lié aux caractéristiques du filtre. Ce terme s’annule pour un
filtre passe-bas idéal; on aura donc intérét a avoir une coupure la plus raide possible,

pour minimiser les effets de la forme du filtre sur la modélisation.

3.1.3 Modélisation du tenseur de sous-maille

Nous avons vu que la résolution des équations de la LES implique de proposer une
fermeture pour le tenseur de sous-maille T ~ —EVTG\@/V”. De nombreuses modélisations
de ce terme peuvent étre envisagées. Sagaut [115| distingue notamment les approches
structurelles, qui consistent & estimer au mieux T & partir des champs résolus, et les
approches fonctionnelles, qui cherchent a modéliser directement 1’action des échelles de

sous-maille sans passer par une évaluation du tenseur T. De trés nombreux modéles sont
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détaillés dans la littérature. Les principaux sont présentés dans ce qui suit.

Modéles basés sur une viscosité turbulente

La plupart des modéles détaillés dans la littérature s’appuient sur la généralisation de
I’hypothése de Boussinesq, qui relie le tenseur de sous-maille aux gradients de la vitesse
filtrée [6], a 'aide d’une viscosité turbulente v, = i /p :

2

~ ~ ~ 1 —_ —
T = 2,8 — S pksgsl avec phggs = §ﬁV” .V

w

ol kg est I'énergie cinétique de sous-maille. Le terme kg peut faire 'objet d’'une modeé-
lisation [88|, mais il est souvent négligé, comme le font remarquer Erlebacher et al. [51].

En 1963, Smagorinsky [123| a construit un des premiers (et des plus populaires) modéle

v = (C,A)P V28 : S

ot C est la constante de Smagorinsky. Elle peut étre estimée si on suppose que la coupure

pour i :

du filtre se trouve dans la zone inertielle. Avec cette hypothése, la viscosité turbulente doit
dissiper I’énergie des grosses structures au fur et & mesure que celle-ci est transmise aux
petites échelles. Cela implique que C5 ~ 0.18 pour une turbulence homogéne isotrope,
bien que l'on choisisse généralement une valeur plus faible. Le modéle de Smagorinsky
induit cependant une dissipation excessive dans les régions laminaires de 1’écoulement,
car il présuppose la présence de turbulence dés qu’il y a des gradients de vitesse non nuls,
ce qui n’est pas nécessairement le cas. Cela conduit notamment & une mauvaise transition
vers la turbulence, comme le montrent Vreman et al. [153] avec un calcul d’une couche de
mélange.

Pour remédier a ce probléme, des formulation dynamiques du modéle de Smagorinsky
ont été construites. L'idée est de faire varier C en espace et en temps, pour adapter la
dissipation a I’état local de la turbulence. Germano et al. [60] ont par exemple développé
un modéle dynamique en incompressible, qui permet une bonne prise en compte de la
transition vers la turbulence et de la présence de parois. Il a ensuite été généralisé aux
écoulements compressibles par Moin et al. [108]. Ces modéles s’avérent toutefois extré-
mement coiteux numériquement [23, 145]. De plus, le coefficient Cj est le plus souvent
maintenu positif en pratique pour des raisons de stabilité, ce qui interdit toute remontée
d’énergie des petites structures vers les échelles résolues (backscattering), ou alors il est
moyenné dans un plan ou une direction homogéne de 1’écoulement [63].

Les modéles de viscosité turbulente posent de plus d’autres difficultés. Ils alignent en

effet le tenseur de sous-maille T avec le tenseur des effets visqueux 7. Tout se passe alors
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comme si on avait un fluide de viscosité v + 1v; au lieu de v. On constate donc que ces
modéles augmentent artificiellement la viscosité réelle du fluide et que cela touche, par
construction, toutes les échelles du calcul. Le nombre de Reynolds effectif de I’écoulement
est ainsi modifié |22, 45|, ce qui peut avoir des conséquences notables lors du calcul direct
du bruit rayonné par un jet [23]. Liu et al. [92| ont également montré expérimentalement
que le tenseur de sous-maille n’est que faiblement corrélé avec S, ce qui remet en cause

I’hypothése d'une viscosité turbulente instantanée.

Modéle de Bardina et modéles mixtes

Bardina et al. |7] ont développé un modéle de sous-maille qui ne repose pas sur une
viscosité turbulente. En supposant l'invariance entre les plus petites échelles résolues et

les plus grandes échelles de sous-maille, ils proposent I'expression suivante :

T:M?@%—V@V)

ou T inclut aussi le tenseur de Leonard et le tenseur des termes croisés. Ce modéle présente
I'inconvénient de ne pas étre assez dissipatif. Il conduit a une accumulation de I’énergie
aux plus petites structures calculées et rencontre donc des problémes de stabilité. Bardina
et al. 7| reconnaissent de plus que ce modéle surestime le backscattering, ce qu’observent
également Vreman et al. [153].

Une viscosité turbulente a été ajoutée par la suite a ce modéle, formant ainsi un modéle

dit « mixte » :

— — — — —~ 2 ~
Thq%V®V—V®V>+M§—§MWI
On combine alors le bon comportement du modéle de Bardina pour décrire le tenseur de
sous-maille et la dissipation des modéles de viscosité turbulente. Il existe de nombreuses
variantes de modéles mixtes [116, 154|, et elles donnent de bons résultats lorsque v; est
évalué dynamiquement. Ces modéles ont toutefois aussi tendance a réduire le nombre de

Reynolds de 1’écoulement.

Modéles basés sur la déconvolution

Les modéles de similarité ont pour objectif de reconstruire le champ non filtré a partir
des variables filtrées, jusqu’a I'échelle de coupure du maillage. Pour cela, Geurts [61] dé-
termine ’opérateur de déconvolution associé au filtrage, par approximation polynomiale.
Les champs filtrés peuvent également étre déconvolués a 1’aide de la méthode de Van Crit-
tert, comme l'expliquent Stolz & Adams [125]. Notons que ces approches ont I'avantage de

ne pas introduire de modélisation physique. Elles s’appuient uniquement sur la forme du
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filtre. Le filtrage inverse ne peut cependant pas étre réalisé exactement. La déconvolution
revient alors a appliquer un filtre trés sélectif, comme le soulignent Mathew et al. [98|.
On a en effet vu précédemment qu’un filtre trés sélectif minimise I'impact de la forme de
la coupure, ce que fait aussi la déconvolution. Une fois le champ non filtré recontruit, le

tenseur de sous-maille est calculé par une succession de filtrages [44].

LES implicite

La Simulation des Grandes Echelles implicite utilise la dissipation numérique des sché-
mas de discrétisation, pour modéliser les effets des échelles non résolues. Les schémas nu-
mériques générent en effet une dissipation artificielle. L’approche implicite considére que

cette viscosité d’origine numérique modélise la dissipation due aux échelles non résolues.

approche a été adoptée dans des configurations supersoniques, qui utilisent des schémas
fortement dissipatifs pour capturer les chocs [25].

La LES implicite s’avére cependant trop dissipative, car la viscosité numérique des
schémas utilisés est souvent élevée et peu sélective. Elle tend donc a réduire le nombre de
Reynolds effectif de I’écoulement, comme les modéles de viscosité turbulente. De plus, les

effets de la dissipation ne sont pas maitrisés.

LES basée sur un filtrage sélectif explicite

Pour prendre en compte les échelles non résolues en LES, il faut modéliser la cascade
d’énergie, qui n’est plus entiérement assurée du fait de la coupure de la zone inertielle. Il
faut ainsi dissiper I’énergie des grandes échelles au fur et & mesure qu’elle est transmise
aux petites échelles. Ce role peut étre assuré par un filtre sélectif d’ordre élevé. Le filtrage
sélectif présenté dans la partie 1.3 élimine les oscillations hautes fréquences mal résolues
par le maillage, sans affecter les structures résolues. Ainsi, le filtre va dissiper le flux
d’énergie transféré des grandes échelles aux petites échelles mal résolues.

Cette approche présente plusieurs avantages. Elle est tout d’abord peu cotiteuse en
temps de calcul car le filtrage sélectif est de toute fagon employé pour assurer la stabilité
des simulations. La dissipation est ensuite trés sélective et ne modifie pas les grandes
échelles [22]. Cela permet de préserver le nombre de Reynolds de ’écoulement [23], ce qui
est un point important pour le calcul direct du bruit de jet a nombre de Reynolds élevé.
L utilisation d’un filtrage sélectif apparait donc préférable a celle d’'un modéle reposant sur
une viscosité turbulente, méme avec une formulation dynamique, a celle d’'un modéle mixte

ou a celle d’une approche implicite. Nous adopterons donc cette méthode par la suite. Elle
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a été appliquée avec succés a la simulation de nombreuses configurations [98, 114, 146].
En particulier, elle s’est avérée trés performante pour le calcul direct du bruit de jets
[14, 15, 17, 18, 20, 21, 24| et du bruit rayonné par une cavité placée dans un écoulement
|65, 67, 68]. 1l faut toutefois noter que cette approche ne permet pas la prise en compte
du backscattering, car elle est par construction purement dissipative.

Les équations que nous serons amenés a résoudre s’écrivent donc :

% + div (ﬁ\Nf) —0

(()g—z[—l—le(pV@V—i—p )

dpe;
ot

+ div [(paw)fua—?@ﬂ ~0

avec

~ o~

T =2u(T)S

s 1 t 9 _
S = [gradV + grad (V) - gIdivV}

D l_~2
pe =1 T 5P
- T
q= Cp#’( )g adT
o

ol e est I'énergie totale du champ résolu. Ces expressions sont donc identiques a celles
des équations non filtrées dans lesquelles on remplace p, V, p et T par p, {7, D et T
respectivement. Pour des raisons de simplicité, on ne précisera plus dans la suite que les
grandeurs calculées sont des grandeurs filtrées, et on ne fera plus apparaitre les ~ et ~ au

dessus des variables.

3.2 Equations de Navier-Stokes en coordonnées cylin-

driques

Le passage en 3-D du solveur décrit dans le chapitre 1 nécessite 'inclusion de la
dimension axiale x dans le solveur en coordonnées polaires. Les équations de Navier-
Stokes en coordonnées cylindriques (z, 7, 0) s’expriment de la fagon suivante :

ou O0E. 10(rF.) 10G. O0E, 18(rFV) 10G, B. B,

o T or i o Trae  or r o rag v 770
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ou le vecteur U s’écrit :
P
Py
U=1| pu,
Py
Pet
avec g, u,. et ug les trois composantes de la vitesse. L’énergie interne totale a pour

expression :

P 1
pet:ﬁ—i—ip(uijtuf—l—ug)

Les flux se mettent sous la forme :

Pl 0
pui +p Tea
Ee = PlUg Uy = 7;7“

Te0
ua:,];m‘ + ur,];m" + UGIZ;:O

PUzUg

(pet + p)ua: + dz

] EV
Pl 0
Platy 7;7‘
F. = pug +p F, = an
PUrUg 7;9
(pee + p)ur + qv U Ty + T + ug T
) )

Pl 0
PU U To
G. = PUUg = T
pug +p Tyo
(pes + p)ug + qo Uy Tog + Uy Tro + 1o Tp
et :
0 0
0 0
B.= | —(pug+p) | Bv=| —To
PUUg Ty
0 0
ol ¢, g, et gp sont les termes de transfert thermique. Ils s’écrivent :
oT oT 10T

= Ay = Ay — — 22
q thax q th(??“ qo thr
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ol Ay, est défini a la partie 1.1. Les composantes du tenseur des contraintes visqueuses 7°

sont :

ou, 2 ou, . oru, n Ouyg
ox ror rdf

or 3
ou, Ou,
T.. =
o= ( or i ax)
. aux 8ua
7@—”(me+5;>

ou, 2 ou, Oru, Ouy

T _Q'UW_glL(@x - ror +T89>
B ou, Oup 1wy

ﬁ%ﬂ@w*@'?)

Too = 2 (% N &) 2 (8% N oru, N Gug)

o0 r 3 ox ror rof

Ces équations sont résolues dans tout le domaine de calcul, a I'exception de l'axe
r = 0 ou elles sont singuliéres. La méthode de Constantinescu & Lele [34], présentée dans
la partie 1.6.4, permet d’obtenir de nouvelles équations, réguliéres et exactes, valables sur
I’axe. La partie 1.6.4 et I'annexe B.1 détaillent la démarche nécessaire a I'obtention de
ces équations dans le cas 2-D. L’extention de ces résultats au cas 3-D ne présente pas de
difficulté particuliére, hormis des développements analytiques considérablement alourdis.
La démarche correspondante est reportée dans 'annexe B.2, et les équations sur I'axe en

coordonnées cylindriques sont récapitulées dans ’annexe B.6.

3.3 Modélisation de conditions turbulentes en sortie de

buse pour un jet rond

Zaman [157] a montré expérimentalement que ’état de la couche limite en sortie
de buse varie notablement avec le nombre de Reynolds. D’aprés la figure 3.1, lorsque
Rep = U;D/v augmente, le taux de fluctuation «,/U; varie de 0.2 a plus de 10 %, tan-
dis que I'épaisseur de quantité de mouvement en sortie de buse dy diminue fortement.
Ainsi, pour Rep < 10°, le jet est laminaire en sortie de buse, et pour Rep > 5 x 10°
le jet est turbulent. Le développement de la couche de cisaillement du jet est, de plus,
fortement affecté par I’état de la couche limite en sortie de buse comme l'illustrent Hu-
sain & Hussain [73| avec la figure 3.2. On y constate que la couche de cisaillement se
développe plus lentement lorsque le jet est initialement laminaire, mais que la transition

turbulente s’effectue avec des niveaux de fluctuations plus élevés. En revanche, apreés la fin



76/170

0.1 0.2 0.3 0.4 0.5
et et i M e e 2t e i A . e S e e e (R
0.004 [~ 7 010
o (=]
L - 0.08
8 1 0.06
D - o Unax
L ¥ v,
0.003 Joos
r - 0.02
—«anu-o-oﬂv
. F ¥ o
0.002 - | AP ST TN NETW WA R TV ST O e S N M OO |
50 100 150 200 250 300

Reyx 107

Fi1G. 3.1: D’aprés Zaman [157] : évolution des propriétés de la couche limite en sortie de buse

en fonction du nombre de Reynolds Rep = U;D/v. ——— épaisseur de quantité de
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F1G. 3.2: D’aprés Husain & Hussain 73] : évolution du taux de fluctuations de la vitesse axiale
dans la couche de cisaillement de jets a Mach M; = 0.09 et a nombre de Reynolds

Rep = 2.6 x 10°. 4, o jets initialement laminaires; x, O jets initialement turbulents.
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du cone potentiel, I’évolution du jet n’est plus sensible aux conditions de sortie de buse.
Ces résultats expérimentaux montrent que I'état de la couche limite en sortie de tuyeére,
et plus particuliérement le taux de turbulence, influent fortement sur le développement
du jet. Hussain & Zedan |74, 75| confirment Peffet notable du taux de turbulence et celui
de I'épaisseur de quantité de mouvement sur I’évolution de la couche de cisaillement. Ce

dernier semble toutefois jouer un roéle moins important.

Ainsi, pour avoir une simulation fidéle aux mesures, il est nécessaire d’assurer un niveau
de turbulence en sortie de buse conforme au nombre de Reynolds de la configuration
calculée. Afin de générer un taux de fluctuations réaliste en sortie de buse, il faut donc
introduire artificiellement des perturbations dans la couche limite. On peut cependant
noter que plusieurs travaux de la littérature [2, 3, 4, 42, 43, 122] n’utilisent pas d’excitation.
De ce fait, les taux de turbulence en sortie de buse ne sont pas spécifiés, et on peut

s’attendre a ce qu’ils soient trop faibles.

Les méthodes de génération de turbulence les plus couramment employées reposent
sur une excitation de la couche de cisaillement du jet en sortie de buse. Bogey & Bailly
[18, 21, 23| et Lew et al. |89] utilisent par exemple une somme de modes construits sur des
tourbillons annulaires de forme arbitraire et a divergence nulle. Freund [56] adopte une
démarche similaire. Bodony & Lele [11, 12, 13] et Keiderling et al. [79] s’appuient sur les
modes les plus instables associés au profil de vitesse moyenne en sortie de buse. Ces modes
sont déterminés par une analyse linéaire. Gavelle et al. [59] ajoutent pour leur part un
bruit blanc aux composantes de la vitesse dans la couche de cisaillement. Constantinescu
& Lele [35] emploient une excitation harmonique de la vitesse radiale en sortie de buse,
combinée avec une excitation annulaire aléatoire de la vitesse azimutale. Andersson et al.

[1| ont enfin utilisé une turbulence synthétique générée a partir de modes de Fourier.

Ces approches, fondées sur I'excitation du jet dans la couche de cisaillement ou au voi-
sinage de la sortie de buse, présentent plusieurs inconvénients. Tout d’abord, un traitement
non physique est appliqué dans une zone importante du jet, qui contribue notablement
au rayonnement acoustique. Il y a donc le risque d’influer sur les sources acoustiques se
trouvant dans la couche de cisaillement. De plus, le niveau de I'excitation doit rester faible
pour ne pas générer de bruit parasite susceptible de perturber le champ acoustique du jet.
On ne peut donc pas obtenir des niveaux élevés de turbulence en sortie de buse, ce qui
est problématique lorsqu’on s’intéresse a des jets a haut nombre de Reynolds. Enfin, ces
méthodes impliquent un choix arbitraire de la forme des perturbations introduites, ce qui
peut affecter le bruit rayonné. Bogey & Bailly [21] ont par exemple montré que le bruit
latéral émis est plus élevé lorsque 'excitation est fortement corrélée azimutalement. Ce

résultat a aussi été observé expérimentalement par Zaman [156], et numériquement par
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FiG. 3.3: Schéma et notations de la structure des perturbations introduites en entrée de buse

dans le plan (z,7).

Morris et al. [110], qui comparent deux méthodes d’excitation, I'une basée sur les premiers
modes tournants du jet, et I’autre imposant un spectre de vitesse azimutale large-bande.
Pour s’affranchir de ce choix arbitraire, Freund et al. [57| introduisent alors dans la couche
de cisaillement des perturbations issues du calcul d'un jet turbulent périodique selon la
direction axiale. Cette méthode est toutefois trés coiiteuse car deux calculs doivent étre
effectués. De plus, I'introduction des fluctuations génére trés souvent du bruit parasite,

qui doit étre impérativement neutralisé a I’aide d’une zone éponge spécifique.

A Tissue des observations précédentes, on souhaite construire une méthode de géné-
ration de turbulence qui n’implique pas de traitement non physique au voisinage de la
sortie de buse, qui mette en jeu des perturbations initiales de trés faible amplitude et
qui ne nécessite pas le choix arbitraire de la forme des fluctuations en sortie de buse. On
choisit alors d’inclure la buse dans le domaine de calcul. Elle est assimilée a un tube infi-
niment rigide de diamétre constant. Des perturbations de faible amplitude Uy sont alors
introduites dans le champ de vitesse, au voisinage de 'entrée de buse, loin de la sortie,
typiquement au moins cinq diamétres en amont du jet. Il n’y a ainsi aucune excitation
non physique au voisinage de la sortie de buse ou dans la couche de cisaillement. Leur

forme est définie par (voir aussi la figure 3.3) :

ul (x,7,0) = Uear(,7,0) x ul(z,7,0)
Uecar(x,7,0) x ul(z,7,0)

=
=
=
=
I

ot (ub,ul) est le champ de vitesse associé & un tourbillon annulaire de rayon rey, placé en
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T = Tex et de largeur Ay :

_ 2 _ 2
u;(x’ " 9) B 2%(71 - 7aex)Aex €xp <— ln2(m erx) - <T TQX) )

Az
; o Tex (2 — Zex)? + (r — rex)?
u,(z,7,0) = —27(13 — Tex)Aex €XP <— In2 Az

A chaque itération et pour chaque position (x, 7, 6), 'amplitude « est choisie aléatoirement
dans lintervalle [—1;1]. Le niveau U, de I'excitation est pris trés petit (inférieur a 1 %
de la vitesse du jet) pour générer le moins possible de bruit artificiel susceptible de se
propager jusqu’a la sortie de buse et de se superposer au champ acoustique du jet.

Les perturbations, initialement de trés faible amplitude, vont étre convectées le long
de la tuyeére et étre naturellement amplifiées par la couche limite. En sortie de buse, un
niveau élevé de fluctuations est alors obtenu. Au cours de leur convection, les fluctuations
turbulentes de vitesse sont structurées par ’écoulement. Ainsi, suffisamment en aval de
I’entrée de buse, la forme des fluctuations est déterminée par la physique de la couche
limite et n’est plus affectée par la forme des perturbations initiales. La turbulence en sortie
de buse n’est alors plus biaisée par le choix arbitraire de la forme de I'excitation. Il est
important de noter que 'objectif de cette approche n’est pas de calculer parfaitement le
développement d’une couche limite turbulente dans la tuyére. C’est en effet difficilement
réalisable & cause des limitations de puissance des calculateurs, qui nous contraignent a
mettre moins de dix points dans I’épaisseur de la couche limite. On souhaite uniquement
reproduire a moindre cofit le comportement d’une couche limite turbulente, pour avoir en
sortie de buse une turbulence aussi physique que possible sans générer significativement

de bruit parasite.

3.4 Modélisation de la tuyére

Le role de la tuyére sur le bruit rayonné par un jet fait encore débat dans la littérature.
En effet, si comme le précise Tam [129] il est maintenant reconnu que la buse joue un
role clef dans I’émission du screech en régime supersonique, son role en régime subsonique
est toujours discuté. Bridge & Hussain [28]| ont cependant montré expérimentalement
que la forme de la buse peut influer sur le bruit rayonné par un jet subsonique excité
a bas nombre de Reynolds. Sous leffet de 'excitation, des appariements de tourbillons
se produisent dans la couche de cisaillement. Bridge & Hussain expliquent alors qu’il y
a apparition d’un bruit dipolaire supplémentaire, induit par la présence d’une paroi au
voisinage des appariements. Ce mécanisme n’est pas le seul a étre susceptible de générer du

bruit supplémentaire. Par une approche analytique, Crighton [37| explique que le passage
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RV

A

F1G. 3.4: Structure du maillage au niveau de la sortie de buse dans le plan (x,r).

des instabilités dans la couche limite au niveau des lévres de la buse rayonne également
un bruit de nature dipolaire. Il n’a cependant jamais été démontré expérimentalement
que ces composantes de bruit sont présentes dans des jets subsoniques non-excités a haut
nombre de Reynolds.

Nous avons tout de méme choisi de prendre en compte la buse dans le domaine de
calcul. D'une part, cela permet de tenir compte des éventuelles interactions entre le champ
acoustique et la tuyére. D’autre part, la buse joue un role essentiel dans la méthode
d’excitation du jet exposée dans la partie 3.3. Notons qu’ici 'objectif n’est pas de modéliser
la géométrie exacte d’une tuyere. Il s’agit principalement de rendre compte de la présence
d’une paroi au voisinage de la couche de cisaillement et d’inclure dans le domaine de calcul
les couches limites a l'intérieur de la tuyére.

La structure cylindrique du maillage nous ameéne a assimiler la buse a un tube circulaire
de diamétre intérieur identique a celui du jet. La figure 3.4 illustre la structure du maillage
au niveau de la sortie de buse. La paroi est supposée rigide et adiabatique. On a donc sur

la paroi :

Uy = Up = Ug = 0

dp
%—0
oT
%—O

ou n est la direction normale a la paroi. [.’équation de quantité de mouvement n’est donc
plus utile sur la paroi car la vitesse y est nulle. Sur les faces internes et externes de la
buse, les équations de conservation de la masse et de ’énergie deviennent respectivement :

@—I— ou,
ot '087’

d(pey) vyp Ou, 0q,  Oqg ou,\> 4 [0u,\> Oug \ 2 B
ot +7—18T+8x+@ K or +§ or + Or =0

=0
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Sur la face radiale de la buse on a de méme :

@+ ou,,
ot p@x

O(pes)  yp Ouy | Orq, | Og 4 (0u,\? | (0w \? | [(Oug\?|
ot +7—18x+7"8r+1"80 K 3\ oz + ox + Or =0

Les expressions de ¢, et gy sont détaillées dans la partie 3.2. D’apres ces résultats, les

=0

équations au niveau des coins de la buse deviennent :

dp

a =0

ope) 10w _
ot r 00

Ainsi, les propriétés des coins sont influencées par 1’écoulement uniquement via le flux
thermique azimutal. Les points de maillage placés aux coins sont alors presque totalement
indépendants du reste du domaine de calcul, la conduction thermique étant trés lente par
rapport aux autres phénomeénes physiques se produisant dans les jets étudiés.

Les schémas centrés sur 11 points ne peuvent plus étre utilisés au voisinage des parois,
car on ne dispose pas de cinqg points de part et d’autre de I'endroit considéré. Il est
alors nécessaire de décentrer les schémas. Le choix de ces derniers doit étre effectué avec
soin. Il est en effet délicat d’assurer un calcul convenable des phénomeénes physiques se
produisant au sein de la couche limite, car les limitations des ressources informatiques
obligent a ne mailler que trés grossiérement cette région. Il faut prendre garde a ce que les
nombres d’onde de coupure des schémas ne soient pas trop proches des nombres d’onde
des structures dans cette zone. Dans le cas contraire, les structures dans la couche limite
pourraient étre dissipées par la viscosité numérique. On a choisi d’utiliser les schémas
décentrés optimisés sur 7 points développés par Berland [10]. Les schémas aux différences
finies sont formellement d’ordre quatre et les filtres sélectifs sont d’ordre deux, mais ils
permettent de conserver un nombre d’onde de coupure élevé et de ne pas dissiper les
structures qui se développeront dans la couche limite.

La méthode de génération de turbulence exposée dans la partie 3.3 nécessite l'in-
troduction de perturbations en amont de la sortie de buse, typiquement au moins cing
diamétres avant la fin de la tuyére. Pour minimiser le nombre de points de maillage, le
domaine de calcul est constitué de deux maillages qui se recouvrent partiellement, comme
l'illustre la figure 3.5. Le premier bloc (maillage interne) correspond a lintérieur de la
buse et permet le calcul du développement de la couche limite. Le second bloc (maillage
principal) inclut les lévres de la tuyeére, le jet et le champ acoustique. Sur la figure, les

deux traits pointillés délimitent la zone de recouvrement des deux maillages. Cette zone
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Fia. 3.5: Structure du domaine de calcul (coupe dans le plan (x,r)).

permet d’assurer le passage des informations d’un bloc a 'autre. Le maillage est raffiné
radialement et axialement au voisinage de la paroi, pour discrétiser le mieux possible les
gradients et les structures situées dans la couche limite ou dans la couche de cisaillement

en sortie de buse.

3.5 Rappel sur les variables, conditions d’entrée de fluide

et conditions 1nitiales

Les équations employées pour les conditions aux limites, présentées dans la partie 1.5,
ne font intervenir que des grandeurs fluctuantes. Aucune information sur les conditions
a l'infini n’est donc utilisée. Cela peut entrainer une dérive des valeurs moyennes aux
bords du domaine de calcul. Il est alors nécessaire d’effectuer un rappel des grandeurs
aux conditions aux limites vers leurs valeurs a 'infini. Pour cela, aprés avoir appliqué les

conditions aux limites, on impose une force de rappel de la forme :

f'=f—a(f = fx)

ou f est la grandeur considérée, f" est sa valeur aprés le rappel, f., est sa valeur a I'infini
et a, est le coefficient du rappel. Il est compris entre 0 et 1. Cette force est appliquée sur la
pression et sur la masse volumique, au niveau des conditions aux limites de non-réflexion.
Le coefficient «, doit étre choisi avec précaution. S’il est trop faible, le rappel ne parviendra
pas a compenser la dérive des valeurs moyennes. S’il est trop fort, on tend & imposer les
valeurs de p et p sur les bords, et a créer ainsi des conditions aux limites réfléchissantes,
ce qui rend le champ acoustique inexploitable. Nous avons choisi de prendre o, = 0.001,

qui assure un bon compromis.
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F1G. 3.6: Profil de vitesse en entrée de buse (coupe dans le plan (z,7)).

Un traitement particulier doit également étre effectué au niveau de I’entrée du fluide,
a gauche du domaine de calcul (voir la figure 3.5). La condition d’entrée de fluide doit
permettre a la fois I’entrée de ’écoulement et la sortie des perturbations qui le remontent
a l'intérieur de la buse. Deux méthodes ont été testées. La premiére s’appuie sur les
caractéristiques [112, 142, 143| (voir la partie 1.5.1). La seconde consiste & appliquer suc-
cessivement les conditions de rayonnement de Tam & Web [138| exposées a la partie 1.5.1,
puis un rappel vers les profils moyens de vitesse, de pression et de masse volumique que
I’on souhaite imposer. Ces deux approches donnant des résultats comparables, nous avons
finalement choisi de conserver la seconde pour des raisons de simplicité de mise en ceuvre.

Le rappel de vitesse en entrée de buse s’écrit alors :

uh = u, — o (ux — U};’mf)

=1 = ap)u,

S
I

uy = (1 — ay)ug

oit UP™! est le profil de vitesse de I'écoulement en entrée de buse. La couche limite est
choisie laminaire en entrée du domaine. On utilise par simplicité un développement poly-

nomial de la solution de Blasius :

v = Uty [2-2(5) + ()] sin<s

U£r°f(rw) =U; siry >0

ou 7y, est la distance par rapport a la paroi, U; est la vitesse du jet et J est I'épaisseur de

la couche limite (voir la figure 3.6).

Le profil précédent est utilisé pour initialiser le champ de vitesse. A ¢ = 0 on prend
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ul =0, ul) =0 et :

ul, = UP™(r,) sir< 5}
u; =0 sir> >

[’exposant i indique que 'on considére la valeur de la variable a ¢ = 0. La température a

la paroi est initialisée par :

ot M; et T; sont le nombre de Mach et la température statique du jet respectivement. On
déduit alors le champ de température & I'aide de la relation de Crocco-Busemann :

, Toaroi U [ Tharoi y—1 U ul D
T = | ZRAror | Tz Zparol 4 S B A O '} sir < =
[T U.1<T- >+ 2 @ Uj( U.i)} TS

A J

. D
TIZTOO Si’l“>§

ou T, est la température ambiante et ¢; = (”erj)_l/2 est la vitesse du son dans le jet. La
pression est initialisée & P, = 10° Pa et la masse volumique initiale est déterminée par
I’équation d’état :
i VP
op(y — DT

avec ¢, = 1003.4 J.Kg 1. K™! la chaleur massique spécifique a pression constante.



Chapitre 4

Etude expérimentale des champs
acoustiques proches et lointains de jets

subsoniques et supersoniques

Ce chapitre présente les résultats d'une campagne de mesures qui a été effectuée avec
Fleury a I’Ecole Centrale de Lyon, afin de caractériser les champs acoustiques proches et
lointains de jets a hauts nombres de Reynolds et & nombres de Mach compris entre 0.6 et
1.6. L’objectif est tout d’abord de construire une base de données permettant la validation
des calculs directs de bruit de jets. Les cotits de calcul élevés de ces simulations obligent en
effet souvent a ne mailler que le champ acoustique proche. Dans ces simulations, le bruit
rayonné en champ lointain peut étre extrapolé a ’aide d’'une méthode hybride, mais cela
se révele souvent délicat & mettre en oeuvre, et les résultats obtenus avec des méthodes
intégrales s’avérent étre sensibles a la position de la surface d’intégration [26]. Il est donc
utile de disposer a la fois de données acoustiques en champ lointain pour vérifier la qualité
du calcul hybride, et de mesures de pression en champ proche venant compléter celles de la
littérature |76, 144, 155, 158, afin de valider le calcul direct. Les données recueillies nous
permettront également d’étudier certaines caractéristiques du rayonnement acoustique
des jets, et en particulier la loi dimensionnelle suivie par la fréquence du maximum des
spectres de bruit en champ lointain dans la direction aval, qui fait encore I'objet de
débats dans la littérature [20, 94, 141, 161]. Dans un premier temps, les configurations
étudiées seront présentées. Des mesures de vitesse axiale moyenne effectuées au tube de
Pitot seront ensuite exposées, suivies des mesures acoustiques en champ proche. Enfin,

les données recueillies en champ lointain seront étudiées.
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M, | nature du chauffage | T, (K) T3 (K) P (bar) Uj (m.s™') Rep
0.90 jet compensé 281 281 0.992 302 8.0 x 10°

TAB. 4.1: Parameétres aérodynamiques du jet étudié lors des mesures au tube de Pitot.

4.1 Configurations étudiées

La campagne de mesures a été réalisée dans la grande soufflerie anéchoique du Centre
Acoustique de I'Ecole Centrale de Lyon [127], de dimension 10.3x8x 7.6 m? et de fréquence
de coupure f. = 100 Hz. Elle a été concue pour I’étude de jets continus subsoniques et
supersoniques [163]. L’écoulement est généré par un compresseur de puissance 350 kW
fournissant un débit maximal Q = 1 kg.s~'. A la sortie du compresseur, le fluide traverse
un sécheur de puissance 10 kW, suivi par un caisson de résistances chauffantes de puissance
maximale 72 kW, permettant de faire varier la température de 1’écoulement.

Les jets étudiés ont un diamétre D = 3.8 x 1072 m. On s’est intéressé a des nombres de
Mach M; = Uj;/¢; compris entre 0.60 et 1.6, o1t Uj et ¢; sont respectivement la vitesse du jet
et la vitesse du son en sortie de buse. Les jets sont compensés en température avec T; = T,
ou Tj et T, sont respectivement la température du jet en sortie de buse et la température
ambiante, a I'exception du jet & Mach M; = 1.6 pour lequel le caisson de résistances
chauffantes n’étant pas assez puissant pour assurer la compensation en température on a
T;/Tw = 0.81. Les nombres de Reynolds Rep = U;D/v des jets considérés sont compris
entre 5.3 x 10° et 2.0 x 105. D’aprés les travaux de Zaman [157] présentés sur la figure 3.1,

on peut donc s’attendre a ce que ces jets soient turbulents dés la sortie de buse.

4.2 Mesures au tube de Pitot du champ de vitesse axiale

moyenne

Dans un premier temps, le champ moyen de vitesse axiale u,, d'un jet a nombre de
Mach M; = 0.90 et a nombre de Reynolds Rep = 8.0 x 10° a été mesuré au tube de
Pitot, afin de valider I’écoulement avant de considérer les champs sonores. Les paramétres
aérodynamiques de la configuration étudiée sont précisés dans le tableau 4.1. La figure 4.1
montre une photo du dispositif expérimental. Les profils radiaux de u,, ont été mesurés
en z/D =0.5,de x/D =1axz/D =29 tous les Az/D =1, et de /D =10 & x/D = 40
tous les Az /D = 5. Chaque mesure a été moyennée sur 35 échantillons.

La cartographie du champ moyen de vitesse axiale est reportée sur la figure 4.2, et la
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Fi1G. 4.1: Dispositif expérimental lors des mesures au tube de Pitot.

F1G. 4.2: Tso-niveaux du champ moyen de vitesse axiale u,,, pour un jet & nombre de Mach

M; = 0.90. Niveaux : de 40 m.s~ 4 300 m.s~! avec un pas de 20 m.s~ .



88/170

1.2 —_— LO.W
1.0} 0.8
B%
0.8
<3 3 0.6 &
T3 0.61 ~ R
S < 0.4 i
0.41
0.2 021 ° 5
0 0 T T T T %%be- b
0 5 10 15 20 25 30 35 40 -6 -4 -2 0 2 4 6
x/D (r —11/2)/00

F1G. 4.3: Vitesse axiale moyenne u,, du jet & nombre de Mach M; = 0.90 : et e présentes

mesures (Rep = 8.0x 10°); o Lau et al. [84, 85] (LDA ~ Rep = 1.0x 10%) ; > Fleury [54]
(PIV — Rep = 8.0 x 10°); O Fleury [54] (LDA — Rep = 8.0 x 10°). (a) Evolution le
long de I'axe du jet. (b) Profils radiaux en x/D = 0.5, 1, 2, 3 et 4. La variable r; /5 est

la valeur de 7 au point ot u,, = 0.5Uj, et dp est I’épaisseur de quantité de mouvement.

décroissance de u,, le long de 'axe du jet est comparée a des mesures de la littérature
sur la figure 4.3(a). Le cone potentiel du jet a une longueur x. = 7D, en considérant le
point de I'axe ol u,, = 0.95U;. Cette valeur est en bon accord avec les mesures LDA
(Laser Doppler Anemometry) de Lau et al. [84, 85| et avec les mesures LDA et PIV
(Particle Image Velocimetry) de Fleury [54]. La décroissance de la vitesse sur I'axe est
également similaire a celle obtenue avec les mesures de la littérature. Les profils radiaux
de u,, en /D = 0.5, 1, 2, 3 et 4 sont aussi reportés sur la figure 4.3(b) en fonction de
(1 —71/2)/6, O 712 est la valeur de r lorsque u,, = 0.5Uj et dy est I’épaisseur de quantité
de mouvement. Ceux-ci sont auto-similaires et se comparent bien avec les autres mesures.
Ces résultats montrent la qualité des mesures effectuées au tube de Pitot. Des mesures

des fluctuations de vitesses par LDA et PIV ont également été réalisées par Fleury [54].

4.3 Mesures acoustiques en champ proche

On s’est ensuite intéressé au champ acoustique proche de jets subsoniques et super-
soniques. Les configurations étudiées sont reportées dans le tableau 4.2. Les mesures ont
été effectuées avec une antenne de 12 microphones 1/4” B&K espacés les uns des autres
d’un diamétre D, comme l'illustre la figure 4.4. L’antenne est positionnée parallélement

a 'axe du jet et les microphones sont placés en incidence rasante, sans grille de protec-
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M; | nature du chauffage | To, (K) 7} (K) P (bar) U (m.s™?) Rep

0.60 jet compensé 282 282 0.987 202 5.3 x 10°
0.90 jet compensé 283 283 0.980 304 7.9 x 10°
1.1 jet compensé 282 282 0.987 370 9.7 x 10°
1.6 jet froid 282 220 0.986 473 1.9 x 108

TAB. 4.2: Paramétres aérodynamiques des jets étudiés lors des mesures en champ acoustique

proche.

F1G. 4.4: Dispositif expérimental lors des mesures acoustiques en champ proche.
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F1G. 4.5: Iso-niveaux de pression en champ proche a St= 0.39, dans le cas du jet & Mach M; = 1.6,

D

en dB. Ce nombre de Strouhal correspond au pic de fréquence du bruit de choc. Ni-
veaux : de 90 dB a 106 dB avec un pas de 2 dB. Le rectangle blanc représente une zone

non balayée par les microphones.

tion. Les mesures de pression ont été corrigées de la courbe de réponse en fréquence des

microphones et de I’absorption atmosphérique [8, 9.

Les signaux temporels et les spectres de pression ont été mesurés en des points séparés
axialement de Az/D = 1, en quatre positions radiales : /D = 7.5, 10, 15 et 20. Le long
des lignes /D = 7.5 et r/D = 10, les données ont été recueillies entre x/D = 0 et 23
en régime subsonique, et entre /D = —12 et 23 en régime supersonique. Aux autres
positions radiales, les microphones ont été placés de /D = 0 a 35. Les spectres ont été
enregistrés sur une gamme de fréquences allant de 3 Hz a 77 kHz, avec un pas Af de

3 Hz. Ils ont été moyennés sur 450 échantillons.

La figure 4.5 montre les iso-niveaux de pression en champ proche du jet & nombre de
Mach M; = 1.6, pour un nombre de Strouhal St= fD/U; = 0.39. Cette valeur correspond
a la fréquence de rayonnement maximal du bruit de choc. On distingue deux lobes de
directivité, I'un vers I'aval et I'autre orienté vers les cotés du jet. Ce résultat est en bon
accord avec les travaux de Yu & Dosanjh [155], qui rapportent que la contribution latérale
correspond au bruit de choc et que le rayonnement émis vers I’aval est associé au bruit de

mélange de la turbulence.

Les iso-niveaux des fluctuations de pression dans le cas du jet a Mach M; = 0.90
sont reportés sur la figure 4.6. On remarque que les niveaux de bruit rayonnés sont plus
élevés dans la direction aval. Ce résultat est confirmé par la figure 4.7, qui représente
les iso-niveaux de pression aux nombres de Strouhal St= 0.2, 0.5 et 1. La directivité du
rayonnement aux basses fréquences est trés marquée vers I’aval, et le lobe du rayonnement
acoustique se décale progressivement vers la direction perpendiculaire a I’axe du jet lorsque

la fréquence augmente, comme illustré par les figures 4.7(b) et 4.7(c). Ces observations
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F1G. 4.6: Iso-niveaux des fluctuations de pression en champ proche dans le cas du jet & Mach
M; = 0.90, en dB. Niveaux de 109 dB a 119 dB avec un pas de 2 dB.

sont en accord avec les résultats de la littérature [144, 158].

La figure 4.8(a) représente des spectres de pression mesurés le long de la ligner/D = 7.5
en différentes positions axiales, dans le cas du jet a Mach M; = 0.90. On observe une évolu-
tion notable des formes et des niveaux des spectres lorsque x/D augmente. Vers x/D = 0,
le spectre est large bande et présente un maximum vers St, = 0.7. Le pic se décale vers les
basses fréquences lorsqu’on s’éloigne de la buse, pour atteindre en /D = 20 un maximum
plus marqué a St, = 0.13. Les spectres mesurés en z/D = 0, perpendiculairement a la
sortie de buse, sont reportés sur la figure 4.8(b), pour les différentes positions radiales. Le
nombre de Strouhal du pic se déplace vers les basses fréquences lorsqu’on s’éloigne de I'axe
du jet, et passe de St, = 0.7 en r/D = 7.5 & St, = 0.3 en champ lointain, en r/D = 52.
Les propriétés du champ acoustique évoluent donc sensiblement entre le champ proche et
le champ lointain. Cela montre bien qu’il est nécessaire de disposer de mesures en champ

proche pour valider les résultats des calculs directs.

4.4 Mesures acoustiques en champ lointain

Des mesures acoustiques en champ lointain ont enfin été effectuées. Les paramétres
aérodynamiques des configurations étudiées sont donnés dans le tableau 4.3. Les direc-
tivités et les spectres de pression ont été mesurés avec un microphone 1/4” B&K sans
grille de protection et orienté en incidence rasante. Il est placé & une distance d/D = 52
de la sortie de buse et les mesures sont réalisées entre ¢ = 10° et ¢ = 150°, ou ¢ est
I’angle par rapport a 'axe du jet. Le dispositif expérimental est présenté sur figure 4.9.
Les données ont été corrigées de la réponse en fréquence du microphone et de I'absorption
atmosphérique [8, 9|. Les spectres ont été enregistrés de 3 Hz a 77 kHz, avec un pas en

fréquence Af = 3 Hz. Ils ont été moyennés sur 400 échantillons.
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F1G. 4.7: Iso-niveaux de pression en champ proche dans le cas du jet a Mach M; = 0.90, en dB.
(a) Pour un nombre de Strouhal de St= 0.2 : niveaux de 68 dB & 86 dB avec un pas

de 2 dB. (b) Pour un nombre de Strouhal de St= 0.5 : niveaux de 67 dB a 81 dB avec
un pas de 2 dB.
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35

2 dB.

(¢) Pour un nombre de Strouhal de St= 1 : niveaux de 60 dB a 78 dB
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F1G. 4.8: Mesures en champ proche dans le cas du jet & Mach M; = 0.90. (a) Spectres de pression
le long de la ligne /D = 7.5. De bas en haut : /D = 0, 5, 10, 15 et 20. (b) Spectres
de pression en /D = 0. De haut en bas : /D = 7.5, 10, 15, 20 et 52D (ce spectre est
issu des mesures en champ lointain présentées au paragraphe 4.4).
M; | nature du chauffage | T, (K) T} (K) P (bar) U; (m.s™') Rep
0.60 jet compensé 284 284 0.964 203 5.3 x 10°
0.75 jet compensé 282 282 0.966 252 6.6 x 10°
0.90 jet compensé 286 286 0.971 306 7.8 x 10°
0.98 jet compensé 282 282 0.967 330 8.7 x 10°
1.1 jet compensé 282 282 0.985 370 9.7 x 10°
1.6 jet froid 281 220 0.983 478 2.0 x 106
TAB. 4.3: Paramétres aérodynamiques des jets étudiés lors des mesures en champ acoustique

lointain.
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Fi1G. 4.9: Dispositif expérimental lors des mesures acoustiques en champ lointain.

La figure 4.10 représente la puissance acoustique W rayonnée par les différents jets
étudiés, en fonction du nombre de Mach M. Cette puissance a été obtenue par intégration
de la directivité de chaque jet. Sur cette figure, les valeurs de W sont normalisées pour
une section de buse équivalente de surface 1 m2. Les résultats obtenus sont en trés bon
accord avec ceux de la littérature, et on retrouve notamment en régime subsonique la loi

dimensionnelle en Uj8. Tout cela démontre la qualité de nos mesures en champ lointain.

La directivité du jet a Mach M; = 0.90 est tracée sur la figure 4.11. Le jet rayonne
de maniére prépondérante vers ’aval, avec un niveau maximal en ¢ = 20°. On observe
également les effets de la présence d’un cone de silence pour ¢ < 20°, di aux effets de
réfraction de 1’écoulement. La directivité mesurée se compare également trés bien aux

données de la littérature.

Les spectres de pression en ¢ = 30° et ¢ = 90° dans le cas du jet a Mach M; = 0.90
sont reportés sur la figure 4.12. En ¢ = 30°, le spectre acoustique présente un pic marqué,
a un nombre de Strouhal St, = 0.16. Lorsque I'angle d’observation augmente, le spectre
s’élargit et le pic se décale vers les hautes fréquences, pour atteindre St, = 0.3 en ¢ = 90°.
Ces résultats sont en bon accord avec les mesures de Tanna [140] et Jordan & Gervais [77].
On note toutefois que les mesures de Tanna surestiment légérement les hautes fréquences

en ¢ = 90°, ce qui a aussi été mentionné par Viswanathan [147].

On s’est ensuite intéressé a la loi dimensionnelle suivie par la fréquence f, du maxi-
mum des spectres de pression en champ lointain au voisinage de I'axe. La figure 4.13
représente les spectres de bruit a la position angulaire ¢ = 25°, tracés en utilisant des
tiers d’octave (ligne 1) et des bandes fines (ligne 2), en fonction du nombre de Strouhal

St= fD/U; (colonne A) et du nombre de Helmholtz Hm= fD/c; (colonne B). Lorsque

ces spectres de pression sont représentés en tiers d’octave, la fréquence f,, est donnée par
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F1G. 4.11: Directivités de jets a Mach M; = 0.90 : e présentes mesures; + Lush [94, 95];
o Tanna [140] ; > Mollo-Christensen et al. [109]; x nome SAE ; < Seiner et al. [118, 119].
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Fia. 4.12: Spectres de pression en champ lointain dans le cas de jets & nombre de Mach
M; =0.90: Jordan & Gervais [77]; o Tanna [140)].
(a) ¢ = 30°; (b) ¢ = 90°.

présentes mesures ;

un nombre de Helmholtz constant, et par un nombre de Strouhal fixe, comme le montrent
les figures 4.13(1.A) et 4.13(1.B). Ceci est en accord avec les observations de Lush [94]
et Tanna [141]. Toutefois, ce résultat n’est plus valable lorque 'on considére des spectres
en bandes fines. La fréquence des pics est alors déterminée par un nombre de Strouhal
constant, comme l'illustrent les figures 4.13(2.A) et 4.13(2.B). Ce comportement a aussi
été observé par Zaman [161]. La loi en nombre de Helmholtz apparait donc comme une
conséquence de I'utilisation des tiers d’octave, qui renforce les hautes fréquences et décale
le pic des spectres vers la droite. Le mécanisme dominant de génération de bruit vers
I'aval est donc soumis a I'influence de la vitesse du jet Uj, et non a ¢y comme l'indiquerait

une loi en nombre de Helmholtz.
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F1G. 4.13: Spectres de pression en champ lointain a la position angulaire ¢ = 25° et & une distance

d/D = 52 de la sortie de buse. Représentation en (1) tiers d’octave, (2) bandes fines,
en fonction (A) du nombre de Strouhal St= fD/U; et (B) du nombre de Helmholtz
Hm= fD/cy. De bas en haut : M; = 0.60, 0.75, 0.90 et 0.98.






Chapitre 5

Calcul direct du bruit de jets
subsoniques laminaires et turbulents en

sortie de buse

Ce chapitre présente des simulations de jets qui ont été réalisées a ’aide du solveur 3-D
développé au cours de ces travaux. Des jets initialement laminaires et turbulents seront
calculés, pour poursuivre les deux objectifs suivants. Il s’agit tout d’abord de calculer
directement le bruit rayonné par un jet subsonique a haut nombre de Reynolds et ini-
tialement turbulent. Les champs aérodynamiques et acoustiques obtenus par simulation
seront comparés avec des données expérimentales, afin de valider le solveur et de montrer
son intérét en temps qu’outil de prédiction. On désire ensuite étudier 'influence du taux
de turbulence en sortie de buse sur le comportement acoustique d'un jet, et montrer que
ce parameétre est essentiel pour obtenir une bonne prédiction du bruit rayonné a haut

nombre de Reynolds.

5.1 Maillage et paramétres des simulations

Dans ce chapitre, on s’intéresse uniquement a des jets compensés en température
(T} = T, = 288 K). Le nombre de Mach des jets vaut M; = U;/¢; = 0.9, ce qui correspond
a une vitesse d’éjection de U; = 306 m.s™'. Le nombre de Reynolds basé sur le diamétre
D = 2.45 cm du jet est alors Rep = U;D /v = 5x 10°. D’apreés les résultats de Zaman [157]
présentés au paragraphe 3.3 sur la figure 3.1, un jet & un tel nombre de Reynolds est

expérimentalement turbulent dés la sortie de buse.

Le maillage utilisé est représenté sur la figure 5.1. Le maillage interne (voir la figure 3.5)



100/170

F1G. 5.1: Maillage utilisé pour les calculs de jets (coupe dans le plan (z,7)). Pour des raisons de

clarté, seul un point sur dix est représenté.

est constitué de n, X nyg X n, = 46 x 48 x 391 points et le maillage principal contient
N, X ng X ngy = 219 x 48 x 551 points, ce qui donne un total de 6.7 x 10° points. La
face intérieure de la buse est placée au point radial n,, = 46 et la face extérieure est en
ny, = 49. Au niveau de 'axe, le pas radial vaut Ary = 0.016D = 3.92 x 10~* m. Un taux
de resserrement de 2 % est appliqué sur les 29 premiers points radiaux a partir de I'axe,
pour mailler le plus finement possible la couche limite et la couche de cisaillement. Puis,
le pas est constant sur les 31 points suivants. Au niveau de la buse, le pas radial vaut donc
Arparei = 0.57Arg. Ensuite, le maillage est étiré a un taux de 3 % sur 67 points, pour
atteindre le champ proche acoustique. Aprés cet étirement, le pas radial est maintenu
constant jusqu’en n, = 219. Le pas radial maximal est Ar,.. = 4.12Ar, et le domaine
de calcul s’é¢tend donc jusqu'a r = 8.6D.

Le maillage axial a un pas constant Axzg = Argy dans toute la buse et sur les premiers
160 points aprés la sortie de la tuyére. La buse est constituée de 420 points dans la
direction axiale, dont 39 sont inclus dans le maillage principal. Ainsi, la zone interne de
la tuyére a une longueur totale de Ly = 6.7D, dont les derniers 0.61D contenus dans
le maillage principal. Le pas axial est étiré sur 55 points a partir de /D = 2.6 avec un
taux de 2 %, ce qui permet d’atteindre un pas Az.x = 2.97Arq. Puis, le maillage reste
constant jusqu’au point n, — 40 = 511, ou commence la zone éponge et dans laquelle
on applique un étirement des mailles de 6 %. On calcule donc le jet sur une longueur
Liet = 16.4D. Notons que AZmax < Armay : la direction radiale fixe donc le nombre de
Strouhal maximal du champ acoustique. Sachant que les schémas numériques sont précis
jusqu’a 4 points par longueur d’onde (voir le paragraphe 1.2), la propagation acoustique
est donc bien calculée jusqu’a un nombre de Strouhal St = fD/U; = 3.3. Une telle valeur
assure une bonne description du bruit rayonné par le jet, qui est essentiellement compris
entre St = 0.01 et St = 1.

La direction azimutale est maillée avec un pas constant Af = 27/48. D’aprés les
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observations du paragraphe 1.7, le pas de temps est déterminé & 1’aide de la relation
At = CFLArgAf/co. Des calculs préliminaires ont ainsi montré que prendre CFL—1.1
permet d’assurer la stabilité des simulations.

D’aprés Zaman [157], pour un jet turbulent & un nombre de Reynolds Rep = 5 x 107,
I’épaisseur de quantité de mouvement oy de la couche de cisaillement en sortie de buse
est de ordre de 1072D (voir la figure 3.1). Une couche limite associée a une couche de
cisaillement aussi fine ne peut pas étre maillée actuellement, car cela induirait des coiits
de calculs prohibitifs. On est alors contraint de prendre une couche limite plus épaisse que
dans les expériences. Dans le présent maillage, le point le plus proche de la buse est placé
a une distance Arpaoi = 9 X 1073 D de la paroi. On choisit § = TA7Tparei, sOit §/D = 0.064.
Il y a donc 7 points dans I’épaisseur de la couche limite. Avec le profil de couche limite

laminaire imposé en entrée de buse (paragraphe 3.5), le pas radial en unités de paroi est

alors de Ar* +

— ? >
paroi paroi = 03. On peut donc s’attendre a ce que

= 36 et le pas axial vaut Ax
la discrétisation soit suffisante pour que des structures se développent au voisinage de la
paroi.

Nous avons vu au paragraphe 3.3 qu’il est nécessaire d’introduire des perturbations
dans la couche limite, pour obtenir un taux de turbulence réaliste en sortie de buse. Les
parametres de I’excitation utilisés sont, avec les notations du paragraphe 3.3 : re, = 0.48D,
Tex = —6.40D et Ay = 1.5Arq. Le choix du niveau U, de I'excitation permet d’ajuster le
taux de turbulence dans la couche limite en sortie de buse. Pour étudier I'influence de ce
paramétre sur le développement du jet et sur son rayonnement acoustique, deux configu-
rations ont été calculées, avec la méme épaisseur 9 et deux niveaux de turbulence en sortie
de buse : 9.0 % (cas turbulent) et 1.6 % (cas laminaire). Cela correspond respectivement
a des niveaux d’excitation de Uy = 1072 et Uy = 1074,

Chaque calcul a été effectuté sur 1.02 x 10° itérations, le transitoire numérique cor-
respondant aux 2.5 x 10* premiéres itérations. Le temps physique simulé pour chaque jet
est donc de Ty, = 12.8 ms. Chaque simulation a nécessité 250 heures de calcul sur le Nec
SX-5 de 'IDRIS, avec une vitesse d’exécution de 3700 Mflops.

5.2 Evolution de la couche limite

Les résultats obtenus dans les couches limites des deux jets dans la buse sont tout
d’abord étudiés. La figure 5.2(a) représente 1’évolution axiale de u,,_ le long de la couche
limite, en r = 0.47D. Dans les deux configurations, les perturbations introduites en entrée
de buse s’amplifient naturellement le long de la couche limite. Dans le cas turbulent, le

niveau des fluctuations atteint un palier a partir de /D = —1. Un niveau de turbulence
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F1G. 5.2: Niveaux des fluctuations de la vitesse axiale u, _ dans la buse : jet turbu-
lent; — — — — jet laminaire. (a) Evolution axiale dans la couche limite, en r = 0.47D.

(b) Profil en & = 0, en sortie de buse.

éleve de 9 % est alors obtenu en sortie de tuyére. Dans le cas laminaire, les perturbations
initiales étant trés petites on obtient un faible niveau de fluctuations de 1.6 % en sortie
de buse. Cela est bien illustré par le profil de u,___ en sortie de tuyére, sur la figure 5.2(b).
Sur les profils radiaux, le niveau des fluctuations au voisinage du centre de la buse est de
lordre de 0.5 %. Il augmente ensuite rapidement lorsqu’on pénétre dans la couche limite,
puis il décroit brutalement prés de la paroi, ot la condition de non-glissement impose des
valeurs de vitesse nulles. La position radiale du maximum de fluctuations du profil est

identique pour les deux jets, et se trouve a une distance 2A7rp,,; de la paroi.

Les profils des fluctuations des trois composantes de la vitesse en /D = —0.6 sont
tracés sur la figure 5.3, dans le cas du jet turbulent. Les maxima de fluctuations sont plus
proches de la paroi pour les composantes axiales et azimutales que pour la composante
radiale de la vitesse. Le niveau maximal est obtenu pour u, . tandis que w,, présente
des niveaux plus faibles du fait de la proximité de la paroi, qui restreint les fluctuations
radiales. Les allures de ces profils et leurs niveaux relatifs sont en bon accord avec les
résultats de Kim et al. [81], qui ont effectué la DNS d’une couche limite turbulente dans
un canal plan, et de Eggels et al. [50], qui ont calculé par simulation numérique directe
une couche limite turbulente dans un canal axisymétrique. Ce bon accord est toutefois
qualitatif, du fait de la sous-discrétisation de la couche limite dans nos calculs. En effet,
les maxima de fluctuations obtenus par ces deux équipes sont observés trés prés de la
paroi, typiquement a une distance Art < 30, alors que dans nos simulations le premier

point de maillage se trouve en Art = 36. Les maxima calculés sont alors obtenus plus
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loin de la paroi.

Il est important de rappeler que notre objectif n’est pas de calculer parfaitement la
couche limite dans la tuyére. On souhaite reproduire le comportement d’une couche limite
turbulente en sortie de buse, sans générer de bruit parasite et pour un cotit numérique
acceptable, sachant que le développement du jet est aussi a calculer. Le bon accord qua-
litatif de nos résultats avec ceux de la littérature suggere que la physique de la couche
limite est bien retranscrite, malgré la sous-discrétisation de I’écoulement au voisinage de
la paroi. Les perturbations introduites en entrée de buse sont amplifiées et réorganisées
par I’écoulement, et présentent une forme physique en sortie de buse, sans biais apparem-
ment lié au choix arbitraire de leur forme initiale. Un niveau élevé de turbulence est aussi
obtenu en sortie de buse, sans recourir a un traitement non physique dans le jet lui-méme

ou au voisinage de la sortie de la tuyére.

5.3 Résultats aérodynamiques

On s’intéresse maintenant aux champs aérodynamiques des deux jets calculés. Les
résultats obtenus seront comparés a des données expérimentales de la littérature. Nous
utiliserons également des données issues d’une campagne de mesures effectuée avec Fleury
sur un jet compensé en température a nombre de Mach M; = 0.9 et a nombre de Reynolds
Rep = 7.8 x 10°. Ces mesures ont été réalisées dans la soufflerie anéchoique supersonique
de ’Ecole Centrale de Lyon. Elle sont présentées plus en détail dans le chapitre 4.

La figure 5.4 représente des champs instantanés de vorticité obtenus pour les jets

laminaires et turbulent. Au dela de /D = 5, on ne distingue pas de différence notable
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F1G. 5.4: Champ instantané de vorticité dans le plan (z,r). (a) Jet turbulent; (b) jet laminaire.

Les niveaux sont compris entre 2 x 105 s~ 1.
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F1G. 5.5: Détails du champ instantané de vorticité dans la couche de cisaillement, dans le plan

(x,7). (a) Jet turbulent ; (b) jet laminaire. Les niveaux sont compris entre £2x 10° s~ L.
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FiG. 5.6: Champ moyen de la vitesse axiale dans le cas du jet turbulent. Coupe dans le plan

(z,7). Les niveaux sont compris entre 0 et U; = 306 m.s™".

Lignes de courant.

entre les deux jets. En revanche, les couches de cisaillement se développent différemment,
comme le souligne la figure 5.5. Dans le cas du jet avec un taux de turbulence de 9 %
(figure 5.5(a)), des petites structures turbulentes sont présentes dans toute la couche de
cisaillement, dés la sortie de la tuyére. Dans le cas du jet avec un taux de turbulence de
1.6 % (figure 5.5(b)), la couche de cisaillement contient des grandes structures cohérentes
axisymétriques. Les premiéres apparaissent vers /D = 0.8 et semblent correspondre a des
tourbillons annulaires. Ceux-ci sont convectés et s’apparient vers z/D = 2. On remarque
sur la figure 5.5(b) qu’ils se décorrélent alors rapidement dans la direction azimutale, et
assurent ainsi la transition vers une turbulence 3-D. Les développements initiaux de la
turbulence dans les deux jets sont donc bien différents, ce qui aura des conséquences sur

les champs rayonnés, comme nous le verrons au paragraphe 5.4.

La figure 5.6 représente les lignes de courant du champ moyen de vitesse, dans le cas du
jet turbulent. On observe 'entrainement du fluide environnant dans le jet. Les conditions
aux limites assurent donc correctement l’entrée du fluide extérieur dans le domaine de
calcul. Conformément aux résultats analytiques [6], les lignes de courant latérales arrivent
aussi perpendiculairement a 'axe du jet. La zone éponge en aval en x/D = 16.4 n’a pas
d’effet visible sur le champ moyen de vitesse dans le domaine physique, et la structure
des lignes de courant au voisinage de la buse est correctement calculée. Les iso-niveaux
des champs moyens de vitesse axiale u,, des deux jets sont reportés sur la figure 5.7. Les
champs moyens des deux jets sont pratiquement identiques. Dans les deux cas, le cone
potentiel a une longueur de z. = 4.5D, en considérant le point de I'axe ou la vitesse
atteint 0.95U;. Lau et al. [84, 85| obtiennent expérimentalement une valeur de z, = 7D
avec un jet & nombre de Mach identique et & nombre de Reynolds Rep = 1.0 x 10°.

Les mesures présentées au chapitre suivant fournissent aussi une valeur de x. = 7D. Les
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F1G. 5.7: Iso-niveaux du champ moyen de vitesse axiale ug,. Coupe dans le plan (x,r). (a) Jet

turbulent ; (b) jet laminaire. Niveaux : de 0.1U; a 0.9U; avec un pas de 0.1U;.
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FIG. 5.8: Vitesse axiale moyenne u,. (a) Evolution le long de I'axe du jet :
— ——— jet laminaire; e Barré & Fleury (Rep = 7.8 x 10°); « Lau et al. [84, 85|
(Rep = 1.0 x 10%). (b) Profils radiaux entre /D = 0.6 et x/D = 4 dans le cas du jet
turbulent : + calcul; o Barré & Fleury; <« Lau et al. [84, 85]. La variable r1/2 est la

jet turbulent ;

valeur de r au point ol uy, = 0.5Uj, et dy est I'épaisseur de quantité de mouvement.

calculs sous-estiment donc la longueur du cone potentiel. Cet écart provient peut-étre de
I’épaisseur de la couche limite, qui est bien plus grande dans les simulations que dans les
expériences. Ce dernier point implique que I'épaisseur initiale de quantité de mouvement

0y de la couche de cisaillement, définie par la relation :

6e<x>=/0+°°%?”(1_%?”) ar

est aussi sensiblement plus grande que dans les expériences au voisinage de la buse. En
sortie de buse, les simulations donnent en effet §,/D = 1.3 x 1072 pour le jet turbulent
et dg/D = 1.2 x 1072 pour le jet laminaire, tandis que dans les jets de Zaman [157] & un
nombre de Reynolds équivalent & celui calculé, dp/D est expérimentalement inférieur a
1073, On peut remarquer par ailleurs que dy présente une valeur similaire dans les deux
configurations calculées.

L’évolution de la vitesse axiale moyenne u,, le long de 'axe est présentée sur la fi-
gure 5.8(a). Dans cette figure, la fin des différents cones potentiels est ramenée a 0 pour
s’affranchir des écart de x. entre les calculs et les mesures. On note tout d’abord que les
deux jets ont une décroissance de vitesse similaire sur I’axe, qui est en trés bon accord
avec les mesures de Lau et al. [84, 85| et avec celles issues de notre campagne de mesures.
La figure 5.8(b) trace les profils moyens de vitesse axiale entre /D = 0.6 et /D = 4 dans

le cas du jet turbulent. Ceux-ci sont auto-similaires et se comparent trés bien avec les me-



108/170

FiG. 5.9: Fluctuations de la vitesse axiale ug, . dans le plan (z,7). (a) Jet turbulent; (b) jet
laminaire. Niveaux : de 0.04U; & 0.2U; avec un pas de 0.02U;.

sures. Des résultats similaires sont obtenus pour le jet laminaire. Ces éléments montrent
que le taux de turbulence en sortie de buse n’a que peu d’impact sur le champ moyen de

vitesse axiale.

Les iso-niveaux des fluctuations de vitesse axiale u,,  sont tracés sur la figure 5.9.
Dans les deux jets, les maxima de fluctuations sont situés dans la couche de cisaillement.
[ls sont cependant plus proches de la buse dans le cas turbulent. Les taux de fluctuations
sur I'axe présentés sur la figure 5.10(a) sont comparables aux mesures de la littérature,
et les maxima sont situés dans la gamme classique des résultats expérimentaux, entre
0.12 et 0.15. Le jet turbulent atteint un maximum sur I'axe de u,, = 0.120j;, au lieu
de u,,,.. = 0.14U; dans le cas laminaire. Le jet laminaire est marqué par des niveaux de
fluctuations plus élevés, aussi bien sur I'axe que dans la couche de cisaillement, comme

'illustrent les profils de la figure 5.10(b). On remarque que les fluctuations de vitesse
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F1G. 5.10: Niveaux des fluctuations de vitesse axiale ug, . : jet turbulent; — — - — jet

laminaire. (a) Evolution sur l'axe du jet : e Arakeri et al. [5] (Rep = 5.0 x 10°);
<« Lau et al. [85] (Rep = 1.0 x 10%). (b) Evolution dans la couche de cisaillement le
long de la ligne r/D = 0.48.

dans la couche de cisaillement se développent plus tard lorsque le jet est initialement
laminaire, mais que la transition vers la turbulence est plus rapide, avec un maximum a
Uz, = 0.22U; au lieu de u,,, . = 0.20U; lorsque le jet est turbulent. Ces résultats sont en
bon accord avec ceux de Husain & Hussain [73], détaillés au paragraphe 3.3 (figure 3.2).
On note cependant que les maxima dans la couche de cisaillement sont sur-estimés et se
positionnent plus en aval que dans les expériences de Husain & Hussain, qui obtenaient
des taux de fluctuations compris entre 0.16 et 0.18. De plus, la figure 3.2 montre que la
croissance de u, __ aprés la sortie de buse est expérimentalement beaucoup plus rapide
que dans les deux calculs. Ces différences sont peut-étre dues a I’épaisseur de quantité
de mouvement qui est nettement plus grande dans les simulations. Les contraintes de
maillage ne permettent pas de discrétiser cette région assez finement pour reproduire la
brusque hausse de wu,,___, ce qui explique aussi le décalage vers 'aval des maxima. A 'issue
de ces résultats, on constate donc que le taux de turbulence en sortie de buse a un effet
notable sur le développement du jet et sur les niveaux de fluctuations de vitesse. Toutefois,
cet effet semble surtout sensible sur les premiers diamétres aprés la sortie de buse, et étre

moins important lorsqu’on s’éloigne du cone potentiel.

Pour mieux comprendre les différences de comportements entre les deux configurations,

. L o 1 . 0 . .
il est intéressant d’étudier la corrélation azimutale R;Q de la vitesse axiale u, dans la
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FiG. 5.11: Corrélations azimutales Rg(cex) de la vitesse axiale en r/D = 0.5 pour diffé-
rentes positions axiales : x/D=0; x/D=05; ————- z/D=1;

~——— /D =2.(a) Jet turbulent ; (b) jet laminaire.

couche de cisaillement. La fonction de corrélation azimutale est donnée par :

W, 7, 0)ul (e, 1,0+ AB)
— 12
[uf(x, r, (9)] [uf(m, r, 0 + Af)

RE) (w,r, M) = 7

ot Af est I'écartement angulaire azimutal. Les valeurs obtenues pour les jets turbulent
et laminaire sont reportées respectivement sur les figures 5.11(a) et 5.11(b). Dans le cas
turbulent, la corrélation en sortie de buse chute rapidement avec Af dans le cas turbu-
lent, mais elle se stabilise aprés Af = 20° a une valeur élevée de 0.5. En s’éloignant de
la tuyére, le jet se décorréle trés rapidement, et au dela de z/D = 0.5 la corrélation azi-
mutale devient négligeable pour un écartement A6 supérieur a 20°. Il n’y a ensuite plus
d’évolution notable de la courbe de corrélation lorsque x augmente. Dans le jet laminaire,
le comportement de la couche de cisaillement est sensiblement différent. En sortie de buse,
la vitesse axiale est presque parfaitement corrélée pour 0 < Af < 180°, avec Rg;) ~ 1.
On note donc que 'augmentation du taux de turbulence en sortie de buse a pour effet de
décorréler azimutalement les fluctuations de vitesse. Cette différence s’observe également
lorsqu’on s’éloigne de la tuyére. Dans le cas laminaire, en x/D = 0.5 par exemple, la cor-
rélation décroit lentement puis reste constante a un niveau de 0.15 au dela de A6 = 60°.
Pour /D < 2, la vitesse axiale reste fortement corrélée sur une large gamme de A6.
En revanche, a partir de /D = 2, la corrélation diminue sensiblement pour prendre des
niveaux similaires a ceux obtenus dans le cas turbulent, avec une corrélation négligeable

au dela de A = 20°. On peut remarquer que ce changement se produit au niveau des
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F1G. 5.12: Spectre de la vitesse axiale ug en r/D = 0.5 et /D = 15 dans le cas du jet turbulent :

spectre; — — — — loi de puissance en —5/3.

appariements de tourbillons observés a la figure 5.4(b). Il semble donc que ce soit ces
appariements qui provoquent la transition turbulente 3-D de la couche de cisaillement et
qui réduisent les niveaux de la corrélation azimutale.

La figure 5.12 représente le spectre de la vitesse axiale au point r/D = 0.5 et /D = 15
dans le cas du jet turbulent. Le spectre est en trés bon accord avec la loi de puissance
théorique en —5/3, qui est observée sur deux décades. De plus, il n’y a pas d’accumulation
d’énergie aux hautes fréquences, ce qui atteste du bon comportement de la modélisation
des échelles de sous-maille (voir le paragraphe 3.1.3). Notons qu’on obtient un résultat
similaire dans le cas laminaire.

Ce paragraphe montre que les résultats des simulations sont en bon accord avec les
données de la littérature et avec les mesures qui ont été réalisées a I’Ecole Centrale de
Lyon. Le taux de turbulence en sortie de buse a un impact notable sur la structure de la
couche de cisaillement et sur les fluctuations de vitesse dans le jet. En particulier, il a une
forte influence sur la corrélation azimutale de la vitesse dans la couche de cisaillement.

Par contre, les effets de ce paramétre s’atténuent lorsqu’on s’éloigne du cone potentiel.

5.4 Reésultats acoustiques

On étudie maintenant le comportement acoustique des deux jets et les effets du taux
de turbulence en sortie de buse sur le bruit rayonné. Les calculs seront comparés aux
mesures que nous avons réalisées dans la soufflerie anéchoique supersonique de 1'Ecole
Centrale de Lyon. On rappelle que ce jet est & nombre de Mach M; = 0.9 et & nombre de
Reynolds Rep = 7.8 x 10°, et qu’il est turbulent dés la sortie de buse (voir le chapitre 4).



112/170

F1G. 5.13: Jet turbulent : iso-niveau de vitesse axiale u, = 0.25U; au centre et coupes du champ

de pression a l'extérieur du jet (niveaux compris entre Py, + 100 Pa).

La figure 5.13 représente le jet turbulent et son champ acoustique. On observe bien les
ondes acoustiques rayonnées par le jet. Un bruit hautes fréquences est généré sur les cotés
du jet, tandis que le rayonnement émis vers 1’aval contient plus de basses fréquences.
Ces observations, en bon accord avec les résultats de la littérature (voir par exemple
Lush [94|, Tam [130]|, Tanna [141], Zaman [158] et Viswanathan [148]), sont également
illustrées par la figure 5.14. Le jet laminaire génére des niveaux de bruit plus élevés
que le jet turbulent. En particulier, on remarque dans le cas laminaire 1’émission de
fronts d’ondes supplémentaires qui semblent étre émis dans la couche de cisaillement, au
voisinage du lieu d’appariement des tourbillons, vers /D ~ 2 — 3. Cette différence de
comportement acoustique entre les deux jets peut-étre reliée aux corrélations azimutales
de la vitesse axiale en sortie de buse (voir la figure 5.11). En effet, nous avons vu que
les fluctuations de vitesse dans la couche de cisaillement sont notablement plus corrélées
azimutalement lorsque le jet est laminaire. On peut donc s’attendre a ce que la couche de
cisaillement rayonne de maniére plus efficace dans ce cas. Notons également que la buse
et la méthode de génération de la turbulence initiale ne créent pas d’ondes acoustiques
parasites d’amplitude significative. Enfin, il n’y a pas de réflexions visibles au niveau des

conditions aux limites.
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Fi1G. 5.14: Champ de vorticité au centre et champ de pression a 'extérieur : (a) jet turbulent;
(b) jet laminaire. Niveaux de vorticité compris entre £2x 105 s~1 ; niveaux de pression

compris entre P, + 100 Pa.

Les niveaux des fluctuations de pression obtenus le long de la ligne /D = 7.5 sont
présentés sur la figure 5.15. Les résultats du jet turbulent sont en trés bon accord avec
les mesures, avec des écarts inférieurs a 2 dB dans la direction perpendiculaire au jet et
inférieurs a 1 dB dans la direction aval. On remarque a nouveau que le jet laminaire génére
des niveaux plus élevés dans toutes les directions, avec une surestimation du bruit de
I'ordre de 5 dB, comme pour les simulations LES n’incluant pas la buse dans le domaine
de calcul [14]. Ces observations sont en accord avec les mesures de Zaman [156] qui
suggeére en effet que le bruit additionnel du jet laminaire est produit par des appariements
de tourbillons dans la couche de cisaillement. Cela rejoint aussi les résultats de Bridges
& Hussain [27| et les travaux de Viswanathan [147]. Ce dernier a remarqué qu'un jet
génére un bruit supplémentaire lorsque le nombre de Reynolds devient inférieur & une
valeur critique de I'ordre de 4 x 10°. Cette valeur se trouve dans la zone transitionnelle
(voir le paragraphe 3.3), ce qui semble indiquer que le changement de comportement
mentionné par Viswanathan est lié a I’état de la couche de cisaillement en sortie de buse,
et qu'une couche initialement laminaire induit une hausse de bruit, a I'image de ce que 1'on
obtient avec nos simulations. Le comportement acoustique d’un jet est donc sensiblement

dépendant du taux de turbulence en sortie de buse.
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F1G. 5.15: Niveaux des fluctuations de pression en /D = 7.5 : jet turbulent ; — — — = jet

laminaire ; @ mesures de Barré & Fleury.
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Fia. 5.16: Corrélation azimutale Rg;,) de la pression en r/D = 7.5 pour différentes positions

axiales :
x/D = 15.

jet turbulent; — — — — jet laminaire. En noir : /D = 0; en gris :

Ce point est confirmé par la corrélation azimutale Rg;) des fluctuations de pression en

r/D = 7.5, représentée sur la figure 5.16. Celle-ci est définie de la fagon suivante :

p’('r? r? e)p/(x7 71’6 + Ae)
_ 12 172
[p’Q(:c, T, 6)] [p’z(a:, r, 0+ AQ)]

0
R;p) (x,r, Af) =

En x/D = 0, le bruit rayonné par le jet turbulent se décorréle plus rapidement que celui
émis par le jet laminaire. Ce résultat est analogue a celui observé avec les fluctuations
de vitesse dans la couche de cisaillement (figure 5.11), ce qui conforte I’hypothése que
le bruit supplémentaire dans le cas laminaire provient des appariements de tourbillons

dans la couche de cisaillement. Le méme résultat est obtenu en x/D = 15, bien que la
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F1G. 5.17: Coupe dans le plan (z,r) du champ de pression dans le cas turbulent. Au centre :
domaine de calcul utilisé par le solveur LES. A D'extérieur : domaine de calcul du code

de propagation résolvant les équations d’Euler.

différence entre les deux configurations soit alors moins nette. Enfin, les évolutions de
I’allure et du niveau de la corrélation avec la position axiale sont en bon accord avec les
résultats expérimentaux de Maestrello [96].

La trés grande majorité des études du bruit de jet de la littérature ont été effectuées en
champ lointain. Pour pouvoir utiliser plus directement ces travaux, il est donc intéressant
de calculer le bruit émis en champ lointain par les deux jets. Ceci ne peut pas étre
effectué avec le solveur, car il est numériquement trop cotiteux de mailler le champ lointain
pendant le calcul LES. Il est cependant possible d’utiliser une méthode d’extrapolation
des ondes, consistant a propager en champ lointain le bruit calculé par LES. Plusieurs
méthodes hybrides peuvent étre employées. Gloerfelt a par exemple appliqué avec succés la
méthode de Kirchhoff dans le cas d’une cavitée placée dans un écoulement [65]. On choisit
de propager le rayonnement calculé précédemment a l'aide d'un second code de calcul
résolvant les équations d’Euler. Dans un premier temps, on enregistre a chaque instant
du calcul direct les valeurs des variables sur une surface cylindrique. Dans un second
temps, ces données sont injectées dans le code de propagation. Celui-ci utilise les mémes
schémas numériques et les mémes conditions aux limites que le solveur LES. La figure 5.17
montre la structure des deux domaines de calculs. Le maillage du code de propagation

correspond a un tube annulaire qui enveloppe le maillage cylindrique du calcul direct. La
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F1G. 5.18: Niveaux des fluctuations de pression en r/D = 20 obtenus en propageant en champ

lointain : jet turbulent ; — — — — jet laminaire ; @ mesures de Barré & Fleury.

surface d’enregistrement des données correspond a l'interface entre les deux domaines. Sur
la figure 5.17, elle est placée en /D = 6. Elle doit étre située a I’extérieur de I’écoulement
mais étre le plus prés possible de I'axe, pour pouvoir propager les ondes acoustiques émises
vers I'aval. Dans ce qui suit, la surface a été placée en /D = 4, ce qui permet de calculer
correctement la propagation jusqu’a un angle ¢ de 40° par rapport a ’axe. Le maillage
du code de propagation est composé de n, X ng X n, = 529 x 48 x 821 points, soit un
total de 2.1 x 107 points, et il permet d’utiliser un pas de temps 12 fois plus grand que

celui des calculs LES.

Les niveaux de fluctuations de pression acoustique obtenus le long de la ligne /D = 20
sont représentés sur la figure 5.18. On retrouve des résultats similaires & ceux observés
en r/D = 7.5, avec un bon accord entre les résultats du jet turbulent et les mesures, et
une surestimation des niveaux avec le jet laminaire. Les spectres de bruit en /D = 0
et en /D = 25 sont également tracés sur la figure 5.19. En x/D = 0 (figure 5.19(a)),
le spectre issu du jet turbulent est large bande, tout comme le spectre expérimental. Les
niveaux sont plus élevés, mais les écarts restent modérés. Pour le jet laminaire, le spectre
présente un pic plus marqué. Les niveaux de bruit sont également plus élevés que dans le
cas turbulent, pour toutes les fréquences. Au dela de St= 2.5, les spectres calculés chutent
brutalement, & cause de la coupure du maillage du code de propagation. En x/D = 25
(figure 5.19(b)), on observe un trés bon accord entre le spectre du jet turbulent et les
mesures, sauf aux basses fréquences (St< 0.25) ou les écarts restent toutefois de I'ordre
de 2 dB. Dans le cas laminaire, le jet génére des niveaux de bruit plus élevés de 2 a 3 dB

que dans le cas turbulent, sur toute la gamme de fréquences.

Les directivités a une distance de 52D de la sortie de buse sont reportées sur la fi-
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F1G. 5.19: Spectres de pression en r/D = 20 obtenus en propageant en champ lointain :
jet turbulent; — — — - jet laminaire; mesures de Barré & Fleury.

(a) /D =0; (b) z/D = 25.

gure 5.20. Pour les angles inférieurs a 35°, le calcul de propagation n’est plus valable, car
la surface d’enregistrement des données est trop éloignée de 1’axe pour prendre correcte-
ment en compte les ondes rayonnées dans ce secteur angulaire. Il en est de méme pour les
angles supérieurs a 95°. Les résultats du calcul turbulent sont en trés bon accord avec nos
mesures et avec les données de la littérature. Les écarts sont inférieurs a 2 dB vers 90° et
descendent méme en dessous de 1 dB lorsqu’on se rapproche de I’axe du jet. Comme dans
les figures précédentes, le jet laminaire génére des niveaux sensiblement plus élevés que le
jet turbulent, dans toutes les directions. La sur-estimation s’atténue cependant lorsqu’on

se rapproche de I’axe du jet.

Les spectres obtenus a 52D pour des angles de ¢ = 90° et ¢ = 40° sont tracés sur la
figure 5.21. En ¢ = 90° (figure 5.21(a)), on remarque que le spectre du jet turbulent est
plus large bande qu’en r/D = 20 (voir la figure 5.19(a)). Le maximum du spectre est un
peu plus haut en fréquence que celui issu des mesures, avec respectivement St = 0.4 au
lieu de St = 0.3. La simulation sur-estime toujours un peu les niveaux, notamment en
hautes fréquences, mais ’accord général reste tres satisfaisant. Comme précédemment en
r/D = 20, le jet laminaire émet sur les cotés du jet un bruit moins large bande que dans
le cas turbulent. Le pic du spectre est plus marqué, et est décalé vers les hautes fréquences
en Stpic = 0.7. Cela semble indiquer que les appariements de tourbillons dans la couche de
cisaillement générent un bruit plus fort, plus haut en fréquence et avec un pic en Strouhal
plus marqué que la couche de cisaillement turbulente. A un angle de 40° (figure 5.21(b)), il

y a un excellent accord entre le résultat du calcul turbulent et les mesures. Les écarts sont
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F1G. 5.20: Directivités a une distance de 52D de la sortie de buse. Calculs :

jet turbulent ;
— — —— jet laminaire. Mesures : ® Barré & Fleury (Rep = 7.8 x 10°) ; 4 Tanna [141]
(Rep = 10%) ; * Lush [94] (Rep = 5.0 x 10°) ; » Mollo-Christensen et al. [109] (Rep =
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F1a. 5.21: Spectres de pression a une distance de 52D de la sortie de buse : jet turbulent ;

mesures de Barré & Fleury. (a) ¢ =90°; (b) ¢ = 40°.

— — —— jet laminaire;
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inférieurs a 1 dB sur toute la gamme de fréquences. On note tout de méme un décalage
des pics, avec Sty = 0.33 pour la simulation et St,;. = 0.20 avec les mesures. Dans le
cas laminaire, les niveaux sont supérieurs de 1 dB au cas turbulent et le Strouhal du pic
est identique. Cela confirme que la source de bruit supplémentaire dans le jet laminaire a
plus d’effets sur les cotés du jet qu’au voisinage de ’axe, comme l'indiquait également la

corrélation azimutale de la pression (figure 5.16).

5.5 Bilan sur les effets du taux de turbulence en sortie

de buse

Ce chapitre montre que le taux de turbulence en sortie de buse a un effet important
sur les comportements aérodynamique et acoustique des jets subsoniques. Les résultats
obtenus pour le jet initialement turbulent sont en trés bon accord avec les données ex-
périmentales. En particulier, la directivité et les spectres de bruit présentent des écarts
inférieurs & 2 dB par rapport aux mesures. En revanche, lorsque le jet est initialement
laminaire, les niveaux de bruit générés sont supérieurs au cas turbulent, avec des écarts
pouvant aller jusqu’a 5 dB. Le bruit supplémentaire semble provenir des appariements de
tourbillons présents dans la couche de cisaillement lorsque le taux de turbulence en sortie
de buse est suffisamment faible, comme suggéré par Zaman [156]. Les résultats en champ
lointain montrent que cela implique une hausse du bruit dans toutes les directions, avec
un effet plus marqué pour le rayonnement latéral. Cette source supplémentaire rayonne
un bruit moins large bande que dans le cas turbulent, et émet plutot dans les hautes
fréquences.

Ainsi, la présence de la tuyére dans le domaine de calcul n’est pas suffisante pour assu-
rer des résultats conformes aux mesures. Il est essentiel d’avoir des conditions turbulentes
en sortie de buse pour prédire convenablement le bruit rayonné par un jet subsonique a
nombre de Reynolds élevé. Le taux de turbulence en sortie de buse est donc un parametre

clef pour la simulation numérique direct du bruit de jet.






Conclusion générale

Dans ce manuscrit, le développement d’un solveur et son application a des écoule-
ments 2-D et 3-D ont été présentés. L’obtention dans un méme calcul des champs aéro-
dynamiques et acoustiques a nécessité une précision de résolution trés élevée, et donc le

recours a des techniques numériques spécifiquement dédiées a I'aéroacoustique.

Dans une premiére partie, I'implémentation d’un code 2-D est détaillée. Un grand
soin a été donné au choix des schémas numériques. Plusieurs schémas de discrétisation
spatiale et temporelle sont comparés, de facon a sélectionner les moins dispersifs et les
moins dissipatifs. Deux schémas de filtrage sélectif ont également été testés. Le solveur
2-D a été validé pour de nombreux cas tests, afin de mettre en évidence la performance
des schémas numériques retenus. Le code de calcul a ensuite été passé en coordonnées
cylindriques. Ce systéme de coordonnées est en effet plus adapté a la simulation de jets
ronds, qui est I'objectif de cette étude. Les équations de Navier-Stokes en coordonnées
cylindriques étant singuliéres sur 1’axe, il a fallu traiter numériquement cette singularité
tout en maintenant une précision de résolution élevée. Deux méthodes de traitement de
I'axe, développées respectivement par Mohseni & Colonius [107] et par Constantinescu
& Lele [34], ont alors été comparées. On a finalement choisi d’utiliser la méthode de
Constantinescu & Lele, qui s’appuie sur des développements en séries des variables sur
I’axe. Elle est en effet plus précise, permet d’utiliser un niveau de filtage sélectif plus faible
et le pas de temps admissible est deux fois plus grand qu’avec la méthode de Mohseni &
Colonius. Une technique de filtrage sélectif des variables sur ’axe a également été mise au
point. Plusieurs calculs ont ensuite été réalisés, afin de valider le solveur en coordonnées

cylindriques. Ce dernier s’est avéré aussi précis que le solveur en coordonnées cartésiennes.

Le comportement aérodynamique et acoustique de tourbillons elliptiques a ensuite été
étudié a ’aide du code de calcul 2-D. Les évolutions de plusieurs tourbillons d’excentricités
différentes ont été calculées. On a alors montré que deux phénoménes peuvent se produire :
un processus d’axisymétrisation, qui tend a rendre le tourbillon circulaire, et la croissance
d’instabilités, qui peut provoquer la cassure du tourbillon. La compétition entre ces deux

phénomeénes et leurs effets sur le champ acoustique ont été analysés. On a constaté que le
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rapport initial oy du grand axe avec le petit axe du tourbillon détermine les poids relatifs
de ces deux phénoménes. Lorsque oy est proche de un, le tourbillon tourne en effet sans
changement de forme notable et rayonne un bruit quadripolaire. Quand le rapport o est
compris entre deux et six, I’axisymétrisation domine I’évolution aérodynamique et stoppe
la croissance des instabilités. Le niveau de bruit diminue alors au cours du temps, tandis
que la fréquence augmente. Au dela d'un rapport oy = 6, le tourbillon se casse enfin
rapidement en plusieurs tourbillons corotatifs, sous I'effet de la croissance des instabilités.
Dans le cas limite og = 6, plusieurs passages successifs entre un état elliptique instable
et une configuation instable avec deux tourbillons corotatifs sont aussi observés. Cela n’a
cependant pas d’impact significatif sur le champ acoustique. Le champ acoustique lointain
produit par les tourbillons a également été comparé avec succés a une solution analytique
approchée obtenue par Howe [70]. A lissue de ces calculs, le solveur apparait comme
un outil numérique fiable, permettant une étude précise de nombreuses configurations
physiques.

Un solveur 3-D a été implémenté spécialement pour le calcul de jets ronds. Les res-
sources informatiques étant insuffisantes pour pouvoir mailler toutes les échelles tour-
billonnaires présentes dans un jet & haut nombre de Reynolds, nous avons choisi d’utiliser
la simulation numérique des grandes échelles (LES). Cela a nécessité le choix d'un mo-
déle de sous-maille, afin de tenir compte des effets des petites échelles turbulentes. On a
retenu une approche fondée sur un filtrage sélectif explicite. Les parois de la buse ont été
introduites dans le domaine de calcul, et I’évolution de la couche limite dans la tuyére
a été calculée. Une attention particuliére a été accordée a la génération de la turbulence
en sortie de buse. Des perturbations de trés faible amplitude sont introduites dans la
couche limite en amont de la tuyére. Elles sont amplifiées naturellement au cours de leur
convection dans la buse, afin que la structure des fluctuations en sortie de tuyére soit dé-
terminée par la physique de la couche limite. Cette méthode permet d’obtenir des niveaux
de fluctuations élevés en sortie de buse, sans générer de rayonnement parasite susceptible

de perturber le champ acoustique du jet.

Des mesures effectuées dans la grande soufflerie anéchoique de I’Ecole Centrale de Lyon
ont ensuite été présentées. Des données aérodynamiques et acoustiques ont été recueillies
pour plusieurs jets, a des nombres de Mach compris entre 0.6 et 1.6, correspondant a
des Reynolds compris entre 5.3 x 10 et 2.0 x 10°. Elles viennent compléter les mesures
disponibles dans la littérature, et elles se sont avérées tres utiles pour la validation des
calculs, en particulier les mesures en champ proche. Ces derniéres permettent en effet de
confronter les résultats expérimentaux avec ceux issus des calculs directs sans nécessiter

un recours a une analogie ou a un calcul de propagation en champ lointain.
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Enfin, deux jets ronds subsoniques a nombre de Mach 0.9 et & nombre de Reynolds
5 x 10° ont été simulés. Le premier présente une couche de cisaillement turbulente, avec
un taux de fluctuations en sortie de buse de 9.0 %. Le second présente une couche de
cisaillement initialement laminaire, avec un taux de fluctuations en sortie de buse de
1.6 %. Les résultats obtenus dans la couche limite sont en bon accord qualitatif avec les
résultats de la littérature. On observe toutefois quelques décalages par rapports a ceux-ci,
du fait de la sous-discrétisation de la couche limite. Au niveau des jets, les champs moyens
et les niveaux de fluctuations sont en bon accord avec les mesures. On remarque que le taux
de turbulence en sortie de buse a un effet notable sur I’évolution de la turbulence dans la
couche de cisaillement. De grandes structures cohérentes sont par exemple présentes dans
celle du jet laminaire, et des appariements de tourbillons s’y produisent. L.a couche de
cisaillement a aussi un développement plus tardif dans le cas laminaire, mais présente une
transition turbulente plus forte. La turbulence proche de la buse du jet est également plus
corrélée dans la direction azimutale lorsque le jet est laminaire. Le taux de turbulence
initial a aussi un impact important sur le bruit rayonné. L.e champ acoustique du jet
turbulent est en trés bon accord avec les résultats expérimentaux a haut nombre de
Reynolds. En particulier, la directivité et les spectres de pression ont des écarts inférieurs
a 2 dB par rapport aux mesures. En revanche, le jet laminaire génére un rayonnement
acoustique plus fort, ce qui conduit a une surestimation des niveaux de bruit pouvant aller
jusqu’a 5 dB. Cette hausse est plus marquée sur les cotés du jet et semble provenir des
appariements observés dans la couche de cisaillement. Le taux de turbulence est donc un
parameétre clef pour le calcul direct du bruit des jets a haut nombre de Reynolds ; il est donc
essentiel d’avoir des conditions de sortie de buse réalistes pour prédire convenablement le

champ acoustique rayonné.

Perspectives

A Tissue de ces travaux, on dispose d’un solveur 3-D permettant le calcul direct du
bruit des jets subsoniques a haut nombre de Reynolds, et fournissant des résultats en
trés bon accord avec les mesures. Il serait maintenant intéressant de poursuivre les simu-
lations que nous avons présentées, en étudiant par exemple l'influence de 1’épaisseur de
la couche limite en sortie de buse. Plusieurs études [21, 75, 80| montrent en effet que ce
paramétre peut avoir une influence sur le développement du jet. Plusieurs simulations de
jets avec des épaisseurs de couche limite différentes aideraient notamment a mieux cerner
I'impact de 1’écart entre les valeur des épaisseurs de cisaillement dans les calculs et dans

les expériences.
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Le solveur développé permet également de simuler des jets chauffés. Le calcul du bruit
rayonné par des jets a différentes températures pourra alors servir a analyser les effets des
fluctuations d’entropie sur les sources de bruit. Ceux-ci sont particuliérement mal connus
et leur role dans la génération de bruit fait encore I'objet de discussions.

Il serait ensuite intéressant de poursuivre les développements numériques que nous
avons effectués. Le principal défaut de l'utilisation des coordonnées cylindriques est la
nécessité de prendre un pas de temps bien plus petit qu'en cartésien. Cette contrainte
pourrait étre relaxée par I'utilisation d’une méthode spectrale dans la direction azimutale.
Les temps de simulation se trouveraient alors notablement réduits.

Par ailleurs, il est probable que les futures méthodes de réduction du bruit de jet
mettent en jeu la tuyére de facon privilégiée, car c’est le seul endroit physique dont on dis-
pose pour influer directement sur le jet. Les travaux présentés dans ce manuscrit montrent
que les jets et leurs champs acoustiques sont sensibles aux conditions de sortie de buse, ce
qui laisse penser qu'une modification bien choisie de la tuyére peut permettre de réduire
le bruit rayonné. Les études récentes sur I'influence de modifications géométriques de la
tuyére, comme 'ajout de chevrons ou d’un biseau en sortie de buse [149, 150, 159, 160],
vont d’ailleurs dans ce sens. Il sera alors souhaitable de faire évoluer le solveur, afin qu’il
puisse prendre en compte des géométries de tuyéres plus réalistes. Cela peut passer par
I’emploi des coordonnées curvilignes, venant déformer un maillage initial cylindrique. Dans
cette optique, les développements numériques menés dans notre équipe par Marsden [97]
sont particuliérement intéressants.

Le développement d’une version du solveur simulant des jets coaxiaux est également
une perspective intéressante. Des jets double flux & coeur chauffé sont en effet couramment
rencontrés en aéronautique. Ainsi, des calculs directs de bruit dans de telles configurations
permettraient de mieux comprendre les mécanismes mis en jeu, et de guider la recherche

de moyens de réduction de bruit.



Annexe A

Calculs 2-D en coordonnées

cartésiennes

Cette annexe présente des calculs 2-D qui ont été effectués afin de valider le solveur
en coordonnées cartésiennes. Les objectifs sont d’'une part de mettre en évidence le gain
apporté par les nouveaux schémas numériques, plus coiiteux en temps de calcul car utili-
sant plus de points, et d’autre part de s’assurer que les flux thermiques incluant la loi de

Sutherland sont correctement pris en compte.

A.1 Impulsion de pression acoustique

Le premier cas test réalisé consiste a calculer la propagation d’un pulse de pression
en I'absence d’écoulement. Les équations de Navier-Stokes sont résolues sur un domaine
de calcul contenant n,, X n,, = 281 x 281 points. Le maillage est régulier, avec un pas
Az; = Azs = 1 m. Le pas de temps est choisi de facon a avoir CFL= ¢qAt/Ax; = 2/3,
oll ¢ est la vitesse du son dans le milieu au repos. Cette condition permet d’assurer la

stabilité du calcul.

A ¢t = 0 un pulse gaussien de pression est introduit au centre du domaine :

p(a1, 22,1 = 0) = po + e (71+72)

oil € = 10 Pa est I'amplitude initiale du pulse, py = 10° est la pression moyenne et

a = In2/b% Le terme b représente la demi-largeur du pulse et vaut 3Ax;, de fagon a avoir
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F1a. A.1: Cas test d’un pulse de pression gaussien : champ de pression & deux instants différents.
(a) t/At =125; (b) t/At = 225.

une bonne discrétisation du pulse. Les autres variables sont initialisées a :

p(x1,22,t =0) = po = po/17Te
uy (21, x9,t =0) =0

UQ([L’l,JZQ,t = 0) =0

Le champ de pression obtenu avec le solveur est représenté sur la figure A.1 a deux
instants différents. On observe la propagation du pulse et sa sortie du domaine de calcul.
Aucune réflexion n’est visible ce qui atteste de la qualité des conditions aux limites utili-
sées. Une analyse plus fine peut étre effectuée en étudiant I’évolution de I’énergie contenue
dans le domaine de calcul. Celle-ci est proportionnelle au taux moyen des fluctuations de

pression [?,, aussi appelé résidu :

1 2
Rp= |———3 (pi -
P \/ngc1 X oy (p J Do)

i7j

oll p;; est la pression au point (7,7). Ce cas test a aussi été réalisé avec les anciens
schémas numeériques. La figure A.2 représente I’évolution de R, obtenue avec les anciens
et les nouveaux schémas. On observe dans un premier temps un palier jusqu’a t/At ~ 200.
Il implique que I'énergie reste constante dans le domaine de calcul durant la propagation
du pulse, et ainsi qu’il n’y a pas de dissipation notable due aux schémas ou au filtrage
sélectif. Vers t /At ~ 200, le pulse atteint les conditions aux limites. Cela se traduit par une

brusque diminution du résidu, I’énergie sortant du domaine de calcul. Aucune remontée
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FiG. A.2: Cas test d'un pulse de pression gaussien : évolution du résidu de pression R,.

nouveaux schémas ; — — — — anciens schémas. (a) vue globale; (b) détail.

n’est visible ce qui confirme 'absence de réflexion. Bien que la dissipation soit toujours
trés faible, la figure A.2(b) montre que les anciens schémas sont plus dissipatifs que les
nouveaux. En effet le résidu diminue lentement avec les anciens schémas, ce qui n’est
pas le cas lorsqu’on utilise les nouveaux. Ceux-ci apportent donc un gain significatif de
précision, en particulier le nouveau filtrage sélectif qui réduit notablement la dissipation

numérique des échelles résolues.

A.2 Tourbillons corotatifs

On s’intéresse dans ce second cas test a deux tourbillons corotatifs dans un milieu au
repos. Cette configuration a été étudiée analytiquement par Powell [113] et Kambe [78|,
puis numériquement par Mitchell et al. [103], Lee & Koo [86] et Bogey [14]. On souhaite
comparer les résultats obtenus avec les anciens et les nouveaux schémas, et les confronter
a ceux de la littérature.

Chaque tourbillon est construit sur le modéle de Scully [117], repris aussi par Lee
& Koo [86], qui assure la continuité de la vitesse au centre du tourbillon. La vitesse
tangentielle du tourbillon dans un repére centré sur celui-ci s’écrit :

I'r
Vo(r) = ————=
o(r) = =52 (r2 +12)
ou r est la distance depuis le centre du tourbillon, r. est la distance ou la vitesse tan-
gentielle est maximale (Vp,,. = I'/4wr.) et T est la circulation du tourbillon. Les deux

tourbillons sont initialement distants de 2rg. D’aprés les résultats de Powell [113], en
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FiG. A.3: Maillage dans le cas test des tourbillons corotatifs. Pour des raisons de lisibilité, seule

une ligne sur dix est représentée.

négligeant les effets visqueux, les deux tourbillons tournent selon un cercle de rayon r
centré sur le point médiant aux deux tourbillons, & la vitesse de rotation @ = T'/47r?.
Une révolution s’effectue ainsi en 7' = 87273 /I". Powell a montré que cette configuration

produit un rayonnement acoustique quadripolaire de période T'/2.

Dans ce cas test on a pris rp = 18Ax; et r. = 4Ax;, afin d’avoir une bonne discré-
tisation des tourbillons, et I' = 21367, ce qui donne un nombre de Mach associé a la
vitesse tangentielle maximale de My, = 0.5 et un nombre de Reynolds Re,, = 9.1 x 10°.
Le maillage est symétrique suivant les deux directions et contient n,, X n,, = 681 x 681
points. Il est représenté sur la figure A.3. Les tourbillons sont placés au centre du do-
maine de calcul, o le pas de maillage vaut Az; = Azy = 2 x 107% m. En partant du
centre de la grille, Az; reste constant sur les 30 premiers points, puis un étirement de
0.94 % est appliqué jusqu’aux bords du domaine de calcul. Cela permet d’atteindre le
champ acoustique lointain tout en minimisant le nombre de points nécessaires. Le calcul
est effectué avec CFL = ¢yAt/Ax; = 0.8 ce qui donne T'/At = 1273 et assure ainsi une

bonne discrétisation temporelle.

La figure A.4 montre I’évolution du champ de vorticité obtenu. On distingue trois
étapes dans I’évolution des tourbillons. Dans un premier temps, les tourbillons tournent
autour de leur point médian en accord avec la période de rotation prédite par Powell
[113]. Au cours de cette rotation, des filaments de vorticité sont éjectés de chaque tour-
billon, comme Dillustre la figure A.4(a). Les tourbillons se rapprochent alors peu a peu

ce qui accélére leur rotation (voir la figure A.4(b)). Lorsqu’ils sont suffisamment proches
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Fi1G. A.4: Cas test des tourbillons corotatifs : champs de vorticité a quatre instants différents.
(a) t/At = 8.5x103; (b) t/At = 2.7x10%; (c) t/At = 3.2 x 10*; (d) t/At = 3.8 x 10*.
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la seconde étape commence : vers t/At = 3.2 x 10%, les deux tourbillons fusionnent. La
figure A.4(c) montre que I'éjection de filaments s’intensifie lors de 'appariement. Cette
étape s’achéve avec la formation d’un tourbillon elliptique. On n’observe alors plus que
la rotation du tourbillon (figure A.4(d)) qui tend & devenir circulaire. Ces observations
sont en accord avec les résultats numériques de Melander et al. [100], qui précisent les

conditions conduisant a un appariement des tourbillons.

Le rayonnement acoustique émis est reporté sur la figure A.5. Au centre du domaine, la
pression est dominée par le champ de pression proche. En s’¢loignant des tourbillons cette
contribution diminue rapidement et laisse place au champ lointain acoustique. Lors de la
premiére étape les tourbillons rayonnent comme un quadripole tournant [113]. Le champ
de pression est constitué d’une structure en double spirale en rotation avec les tourbillons.
La figure A.6 représente I’évolution temporelle de la pression en un point du champ
lointain. On remarque que le niveau et la fréquence du bruit généré augmentent avec
I’accélération de la rotation observée durant la premiére étape. [.’appariement provoque
une diminution brutale du niveau du bruit et une augmentation de la fréquence, comme
I'illustrent les figures A.5(d) et A.6. Juste apreés la fusion, on observe la présence de bouffées
sur le signal de pression. Elles sont probablement dues aux variations de l’excentricité
du tourbillon elliptique se produisant juste apres la fusion. [’excentricité cesse toutefois
rapidement d’osciller et le niveau du bruit rayonné décroit alors progressivement, au fur
et & mesure que le tourbillon tend a devenir circulaire. Notons que toutes ces observations

sont en bon accord avec les résultats de Mitchell et al. [103].

La durée de la premiére étape est fortement liée aux effets visqueux. Plus ceux-ci
sont importants, plus 'appariement a lieu rapidement. Ainsi, un code ayant une viscosité
numérique élevée et un filtrage peu sélectif fournira une fusion anticipée. Ce cas test a
aussi été réalisé avec les anciens schémas. Les valeurs de tous les parameétres, aussi bien
numériques que physiques, sont identiques. En particulier, le niveau de filtrage sélectif est
le méme. On obtient avec les anciens schémas une évolution qualitativement similaire des
tourbillons, pour le champ de vorticité comme pour le champ acoustique. En revanche,
la fusion se produit a t/At = 8.8 x 103, au lieu de t/At = 3.2 x 10* avec les nouveaux
schémas, c’est-a-dire 3.6 fois plus tot. Cela montre clairement qu’une viscosité numérique
non négligeable induit des biais significatifs sur les écoulements calculés. Les nouveaux
schémas améliorent donc sensiblement les résultats, tant sur les aspects aérodynamiques
qu’acoustiques. Le cas test des tourbillons corotatifs est ainsi particuliérement intéressant
pour comparer la viscosité numérique de différentes techniques numeériques, du fait de la

grande sensibilité du temps de fusion vis-a-vis de ce paramétre.
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Fi1a. A.5: Cas test des tourbillons corotatifs : champs de pression a quatre instants différents.
(a) t/At = 8.5x103; (b) t/At = 2.7x10%; (c) t/At = 3.2 x 10*; (d) t/At = 3.8 x 10*.
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Fic. A.6: Cas test des tourbillons corotatifs : évolution temporelle de la pression au point

x1/rc = xo/r. = 405 obtenue avec le présent solveur.

A.3 Source monopolaire dans un jet paralléle 2-D

Ce cas test consiste a étudier la propagation des ondes émises par une source acoustique
placée dans un jet paralléle 2-D laminaire a différentes températures. Deux phénomeénes
peuvent affecter la propagation des ondes. Tout d’abord, la présence d’'un écoulement et
de gradients de vitesse provoquent la convection et la réfraction des ondes émises. Ensuite,
les gradients de température modifient la vitesse du son ce qui crée des effets de réfraction
d’origine thermique. [.’objectif de ce cas test est alors de vérifier que les effets de réfraction
sur la propagation du bruit sont bien pris en compte, en particulier la contribution due
aux gradients de température.

Les équations de Navier-Stokes sont résolues sur un maillage de pas constant Ax; =
Azy = A = 107% m contenant n,, X n,, = 551 x 551 points. La température ambiante
est fixée a T, = 288 K. Le jet a un diamétre D;/A = 100, une vitesse U; = 200 m.s™!
et une épaisseur de cisaillement dp/D; = 1/20. Le Mach acoustique du jet est donc M, =

Ui/cs = 0.59. L’axe du jet se trouve en x5 = 0. Le profil initial de vitesse est défini par :

; U; D; [ D, 2|x
Ull = U1(.T1,.f132,t = O) = EJ <1 + tanh |:8—5; (2’72’ — %)})
J

L’exposant i indique que 'on considére la valeur de la variable a ¢ = 0. La source acous-
tique est placée en x4 = x9s = 0. C’est une source monopolaire de forme gaussienne
émettant un bruit harmonique de fréquence f = 34 kHz, ce qui correspond a un nombre
de Strouhal St= fD;/U; = 17 et a une longueur d’onde A\/A = 10. Son amplitude est fixée

a Py = 100 Pa et sa demi-largeur est de 2A. Elle est introduite en ajoutant I’expression
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Fia. A.7: Champ de pression dans le cas test d’'une source monopolaire dans un jet paralléle 2-D

a T} = T. Comparaison avec un tracé de rayons : ——— rayons; e équiphases.

suivante dans I’équation d’énergie :

dpe) P m2 o,
5 +7_1ws1n(wt)exp <— : (x] + z3)

ol w est la pulsation de la source. Trois températures de jet ont été testées : T = 210 K,

288 K et 800 K. Le profil initial de température est déterminé par la relation de Crocco-

Busemann :
; Ty ub (T y—1 U ul
T =T(xy,20,t=0)=T | = - L (=2 _1 A Rt S B I |
et =0 =17 - (F-1)+ 150 3 2 (17
ol ¢; = /77T est la vitesse du son dans le jet. Le pas de temps est fixé par At =

A/max(ceo, ¢).

Le premier calcul a été effectué pour T} = T. La figure A.7 représente le champ de
pression obtenu. En aval de la source les fronts d’onde sont déviés hors de ’écoulement,
créant ainsi un cone de silence dans I'axe du jet. En amont le rayonnement tend a rester
dans le jet, les ondes ayant tendance a se diriger vers les zones ou leur vitesse de propa-
gation est la plus faible. Un tracé de rayons a été superposé au champ acoustique, afin de
comparer la position des fronts d’ondes. La théorie des rayons s’applique ici car le bruit
émis par la source a une longueur d’onde petite par rapport aux variations de vitesse et
de température du milieu de propagation. Les équiphases obtenues par le tracé de rayons
sont en trés bon accord avec le calcul direct, ce qui montre que la réfraction due aux
gradients de vitesse est correctement prise en compte.

Les cas de jets a T} = 210 K et 7; = 800 K sont reportés sur la figure A.8. Lorsque
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Fia. A.8: Champ de pression dans le cas test d’une source monopolaire dans un jet paralléle 2-D.
(a) T; = 210 K; (b) T; = 800 K. Comparaison avec un tracé de rayons : ———— rayons ;

e équiphases.

le jet est froid, la réfraction en aval est moins importante tandis que celle en amont se
renforce. Inversement, lorsque le jet est chauffé la zone de silence en aval s’étend alors que
le jet laisse plus facilement sortir le rayonnement amont. Dans ces deux cas il y a un trés
bon accord entre les tracés de rayons et le calcul direct. Les effets de réfraction d’origine

thermique sont donc bien décrits par le solveur.

A.4 Diffusion d’un pulse gaussien de température

On s’intéresse dans ce dernier exemple a la diffusion d’un pulse gaussien de tempéra-
ture. L’objectif est de vérifier que les flux thermiques dus aux gradients de température
sont correctement pris en compte par le solveur.

Le maillage est composé de n,, X n,, = 161 x 161 points, avec un pas constant
Ary = Ary = A = 107> m. Le pas de temps choisi est At = 0.8A/c., ce qui assure la
stabilité du calcul. Le pulse est placé au centre du domaine de calcul, en 1 = x5, = 0. La

répartition initiale de température est une gaussienne de demi-largeur b et d’amplitude 75, :

. In2
T'=T(x1,29,t =0) =T + (T}, — Too) €xp b—z(:c% + 13)
Le pulse est placé dans un milieu au repos a température ambiante T, = 288 K.
Une solution analytique de ce probléme peut étre obtenue si on fait I’hypothése que la

diffusivité thermique Dy, = Ayn/cpp est une constante, oit Ay, est la conductivité thermique
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F1G. A.9: (a) Variations de la diffusivité thermique de I’air en fonction de la température. (b) Evo-

lution de la température au centre du pulse en fonction du temps. calcul ; — —

— — solution analytique.

du fluide et ¢, est la chaleur massique spécifique a pression constante. Dans le cas général
Dy, varie avec T', comme lillustre la figure A.9(a). L’hypothése précédente nécessite donc
d’avoir des gradients thermiques modérés et de faibles différences de température. Le
calcul sera effectué avec b = HA et T, = 320 K, ce qui permet d’assimiler Dy, a une

constante. La température vérifie alors I’équation :

or
D AT = —
th ot

D’aprés Carslaw et al. [29], la solution de cette équation s’écrit en 2-D :

1 +oo  p+oo — )2 — 21)?
T<x1’x2’t):47rDrht/ / T(x1, 9,1 = 0) exp o xl)ﬁll;th(;Q = da’dzy

On prendra Dy, = Dy, (T = 300 K) pour calculer la solution analytique.

La figure A.9(b) représente 1’évolution temporelle de la température au centre du pulse
et compare les résultats issus du solveur a la solution analytique. La température au centre
du pulse diminue sous 'effet de la diffusion thermique dans I'air. Dans un premier temps
la chute de température est rapide puis elle se ralentit progressivement, les gradients étant
de plus en plus faibles. Les deux résultats sont en trés bon accord ce qui montre que les
gradients thermiques sont bien pris en compte par le solveur. Le léger écart entre les deux
courbes s’explique par les limitations de la solution analytique. En effet, au début du
calcul la température au centre du pulse est supérieure a 300 K et la diffusivité thermique

réelle - et donc celle du solveur - est supérieure a celle utilisée dans la solution analytique.
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Fia. A.10: Cas de la diffusion d’'un pulse gaussien de température. Profil de température le long
de I'axe 71 & deux instants différents. (a) t/At =5 x 10%; (b) t/At = 2 x 10%.

La diffusion thermique dans le solveur sera donc plus rapide que celle prise en compte
dans la solution analytique. Inversement, lorsque la température devient inférieure a 300
K, la diffusivité thermique réelle est plus faible que celle de la solution analytique et
la diffusion sera plus lente dans le solveur qu’avec la solution analytique. Ainsi, cette
derniére sur-estime la température au début de la diffusion et elle la sous-estime ensuite.
Des profils de la température le long de I'axe x; sont reportés sur la figure A.10, pour
deux instants différents. Le calcul est en trés bon accord avec la solution analytique et la
encore les faibles écarts observés s’expliquent par la limitation de la solution analytique
a une diffusivité thermique constante.

Ce cas test montre que les transferts thermiques sont bien pris en compte par le solveur.
Notons qu’ils jouent ici un role bien plus important que dans les configurations étudiées
par la suite. En effet, dans les jets qui seront calculés la diffusion thermique moléculaire
est un phénoméne trés lent par rapport aux vitesses de I’écoulement et les transferts de

chaleur se feront principalement par convection.



Annexe B

Equations de Navier-Stokes en
coordonnées cylindriques

détermination des équations sur 'axe

Cette annexe présente les calculs menés pour obtenir les équations en coordonnées
cylindriques sur I’axe avec la méthode de Constantinescu & Lele [34] (voir la partie 1.6.4).
La partie B.1 présente le cas 2-D des coordonnées polaires. La généralisation au cas 3-D
cylindrique est ensuite effectuée dans la partie B.2. La prise en compte des variations
de température est exposée dans la partie B.3. Les relations nécessaires au calcul des
coefficients des séries sont détaillées dans la partie B.4, de méme que le calcul de la
dilatation et de la vorticité sur I’axe. Les équations polaires et cylindriques sur I'axe sont

finalement récapitulées dans les parties B.5 et B.6.

B.1 Cas 2-D : équations en coordonnées polaires

B.1.1 Conservation de la masse

L’équation de conservation de la masse peut s’écrire sous la forme :

dp
L Ep—Vw=0
ot "
drpu, 0 :
avec E,, = e (flux eulériens)

ror rof

et V,, =0 (flux visqueux)

On a vu a la partie 1.6.4 que les variables peuvent étre regroupées en deux catégories : les

grandeurs régulieres et les grandeurs singuliéres. Les variables réguliéres, p par exemple,
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ont un développement en série de la forme :

+00

p(r,0) Z (Z alf)y 2") cos(mb) + Z (Zﬁ ?) 2”) sin(m#)

m=0

ol oz,(ﬁzl et 5,55,{ sont les coefficients de la série et ne dépendent que du temps. Les variables

singuliéres, u, par exemple, s’écrivent de la facon suivante :

400 +00 +00
0) = %;A&)r%—i—; ot (% Afj; 2”) cos(mb) —|—Z rm—l (ZB ") 2”) sin(m#)

ol A%L et B,(,Z)z sont les coefficients de la série et ne dépendent que du temps. En rempla-

cant chaque variable par son développement en série, on obtient :

alf) (A%) cos 6 + B sin 6’)
ror r

+2 (aw cosf + 610 sin 9) (Am cos 0 + B10 sin 0)

orpu,

+ 208 (A5 + AY) cos 20 + B sin26)
+0(r)

De méme :

apue a((]/(’)) ( 10 ) gin g — A 1o cos 9)
7”(99 r
+ ( 0410 sin @ + ﬁl cos 9) (B%) cosf — A%) sin 6)

+ <oz§’5) cos ) + ) sin 6) <—B§g) sinf — A cos 6)
+ a( ( 2350 sin 20 — ZA%) Ccos 26)
+ O(r)

En reportant ces expressions dans ’équation de conservation de la masse et en prenant la

limite quand r tend vers 0, on obtient finalement :

dp
E, -V, =0
ot
avec E,, =20 A + olf Al + 510 BYY
et V,,=0

Cette équation est exacte et n’est valable que sur I'axe.
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B.1.2 Conservation de la quantité de mouvement

Considérons tout d’abord la composante radiale de I’'équation de conservation de la

quantité de mouvement. Celle-ci peut se mettre sous la forme :

opu,
E, -V, =0
o
avec E, = 37“:;;% + a/:g;gue — pu;iu@ % (flux eulériens)
ort, 0Ty Ty :
et V, = - 0 % (flux visqueux)

ror + rod

L’expression des termes visqueux est donnée dans la partie 1.6.1.
On remplace chaque variable par son développement en série. Les termes des flux

eulériens s’écrivent alors :

© (A7) cos0 + B sing)
ror r
+2 (0410 cos 0 + 510 sin 9) <A10 cos 0 + B1o sin 9)

+ 4a(p) (Aé? + A( cos 20 + B(O) sin 29) <A 10 cos O + B(O) sin 9)

+ O(r)

Opupuy O (B = AR (cos 0 — sin? 0) — 4A{) B cos fsin ]

rof r
— 5a(p)A§0)B£O) cos? fsinf + 0410)14%) Bﬁo) sin® 6 — 5610 Aﬁg Bio cos 0 sin? 0

+ b Agg B§0 cos® 0 + 200 A(O cos 0 sin® § — alo)A%) cos®

N (0) A 403 9 — 900 B 02
26 10  cos 981H9+B10A “sin’ 0 204 By cosfsin” 6

T‘

10 “cos2fsinf — ﬁlp)B(T)

+ ozw)B(g cos® 0 + 2510 sin® 0

+ o AP (AW sin 6 + B cos ) — AL (A cos§ + B sin )

BAIE)B (cos 260 sin 0 + cos 6 sin 26)
+ 3B B (cos 26 cos 6 — sin 20 sin )
+ 3480 A%

(sin26sin 6 — cos 26 cos )
3A27E)) B16) (cos 260 sin 6 + cos 6 sin 29)]

+O(r)
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PUgiig oz(()ﬁ)(B%) cosf — A7) sin 6)?
r r

+ (agg) cosf + ﬁ(p) sin 9)(B§6) cosf — A%) sin 6)?

+ Qa(p) (Agl) + 320 cos 260 — A(O sin 26)(3%) cos ) — A%) sin 0)
+O(r)

La contribution de la pression se calcule aisément :

% = a1o cos +ﬁl siné + O(r)

Pour déterminer les flux visqueux, on a besoin des dérivées des composantes de la
vitesse :

dru, Al cosd + Bl sing
ror r

+ 2(A§f1) + Ag(:)) cos 20 + Bég) sin 26)

+3(A) cos + B\ sin 6 + A30 cos 36 + B30 sin 30)r
+ O(r?)

Oug A%) cos 0 + B%) sin 0
700 r

— 2(A§0 cos 26 + B 0 sin 20)

+ (—A§1 sinf + Bg) cosf — SB:%) sin 30 — 3Agg) cos 30)r
+O(r?)

a r r r r) .
8l :A((n) + Ago) cos 20 + Béo) sin 20
”
+2(A cos 6 + B sin 6 + AY) cos 30 + B sin 30)r
+O(r?)

ou, —Agg) sin 0 + B%) cos 0

r00 r
+2(—A%) sin 20 + B cos 26)

+ (=AM sing + B cos§ — 34%) sin 30 + 3BY) cos 30)r
+O(r?)
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uy _

5 A((g) — Ag)) sin 20 + ng) cos 20
r

+ 2(A§? cosf + B sing — A:%) sin 360 + B:%) cos 30)r
+O(r?)
uy :Agg) cos + By sin @

T r
+ AD 1+ AW cos 20 + BY) sin 20

+ (A cos 6 + B sin 6 + AY) cos 30 + B sin 36)r
+0(r?)

up B cos — A sin 6
ro r
+ AP 4 Bl cos 26 — AL sin 26

+ (A cos + B sin 6 + B cos 30 — AL sin 30)r
+ O(r?)

On peut maintenant calculer les flux (on rappelle que A = —24/3 d’aprés la loi de
Stokes) :

T =21 [A((ﬁ) + A;B) cos 20 + Bég) sin 20 + 2(A§§) cos + Bg) sin 6 4 A:(,)B) cos 30
+ B sin 39)7‘}
+ A [QA&) + (3A%) cos — ALY sin 0 + 3B sin 6 + B cos O)r

+ O(r?)

zgzu[—zAgsm29+2thmaw
+ (—Ag? sin 0 + Bg) cos 0 + Aﬁ? cos + Bg) sinf — 4Aé%) sin 36
+ 4B cos 30)r
+0(r?)
Too =241 [Agi) - Agg) cos 20 — Bég) sin 20
+ (=AW sin 0 + B cos 6 + A" cos 6 + B sing — 245 cos 36
—2B%) sin 30)r
+ A [QA(()E) + (3Aﬁ) cosf — A?B sin 0 + SBS) sin 6 + Bﬁ) cos 0)r

+O(r?)
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Cela nous donne :

T, AR + A cos 260 + BY) sin 26 , , ,
Ta — o1 + A COS20 F Byg S + 4(A" cos 0 + B sin 6 + AY) cos 36
ror r

+AB§?SH139ﬂ
2A5) (r) (©) (r) ©)
+ A | —— + 2(3A;} cosO — A} sinf + 3By sinf + By’ cos0)
T
+ O(r)
0T,p | —4AY) cos260 — 4By sin 26
rog " r
— A cos — B sind — A sinf + B cos6 — 124%) cos 30 — 12B) sin 36
+ O(r)
Too Agi) — AS{} cos 20 — Bég) sin 20
B r
— AW sing + B cosd + A cos + B sin 6 — 2AY) cos 30 — 2B sin 30
245 4 4 ) (" )
+ A +3A;{ cos — Ay sinf + 3B, sinf + B’ cosf
r
+ O(r)

En injectant ces expressions dans 1’équation de quantité de mouvement, on obtient
finalement en prenant la limite en r =0 :

opu,
Er - Vr =
Y + V,=0

avee E, = (AJg cos§ + By sinf)(ayf Ajy + 517 Byy))
+alf) [3148? (AW cos 0 + B sing) — AP (B cos6 — AV sin 6)

+ cos (AR AG) + B BY)) + sin0(Af BY) - A5 BY)]
+ agﬁ) cos 6 + 5%) sin ¢
et V. =p [(514?1) — B cos b + (5B + A sin 6}
+A%M@+B@kw0+@ﬂ?—A@ﬁmﬂ

On souhaite obtenir des équations réguliéres valables sur I’axe. En ce point, uy se déduit

de u, par rotation : up(r = 0,60) = u,(r = 0,0+m/2). Il n’est donc pas nécessaire d’effectuer
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des calculs supplémentaires pour obtenir la composante selon # de la conservation de
quantité de mouvement. Elle se déduit de la composante selon r par une rotation de 7/2.
Il n’est donc pas nécessaire de résoudre la composante azimutale de I’équation de quantité

de mouvement sur l'axe.

B.1.3 Conservation de I’énergie

Dans un souci de simplicité, on considére dans cette partie I’équation de conservation
de I'énergie sans les flux thermiques. La prise en compte des effets de la température
dans les équations sur I'axe est détaillée dans la partie B.3. L’équation de conservation

de I'énergie s’écrit :

opey
E.—V.,=0
ot
_ Or(pey +pu, | O(pey + p)ug .
avec E, = o + 50 (flux eulérien)
et V, = Or(Zrrtr + Troto) + O(Tortr + Tpotiy) (flux visqueux)
ror rod

Les termes composant E, se déduisent facilement des calculs effectués pour la conser-

vation de la masse :

or(pe; +plu, (O‘(()o oo aéo)) <A§? cos 6 + B%) sin 6)

ror r
+2 ((a§0 ) 1+ o)y cos B + (8% + g0 sin 9) <A§%) cosf + B sin 6)

+2(al? + o)y (Agi + A§) cos 20 + B sin 20)
+ O(r)

Dper + pug (0 + olf)) (=BiRsin® — G cos)
rof N r
+ < (@) + oY sin g + (8% + 8D cos 9) <B§6) cos — A\ sin 6)

+ <(oz§0 ) 1 o)) cos + (B +ﬁ§g))sin0> ( B sing — Al cos@)

+ (aff + aff)) (—2B5) sin 20 — 248 cos 20)
+ O(r)
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Les termes visqueux ont pour expressions :

ord,u, 2 .
L 3 A [A((H)Am cos 0 + A1o AQO cos 20 cos 6 + Am)B cos 6 sin 20
ror r

+ A01 10 sin 6 + Agg B§O cos 20sin § + Bfg)BSS) sin 260 sin 0
+4p [Ag? + A cos? 20 + BS) sin2 20 + 245 AS) cos 26

+ 2A0 B sin 260 + 2A0) B cos 260 sin 260 + 2417 A cos? 6

+ QA%) Bﬁ) cos 0sin 6 + QA%)A:%) cos 30 cos 6

+ 248 B cos Osin 30 + 24 B cos 6sin 6 + 2B B sin 0

+ 2A%) BY) cos 30 sin 6 + 2B B sin 30 sin 0

AAL T, .
+ oL [Ago) cos 0 + B&)) sin 9]
r

+2A [QA(()?Z + 2A(()71)Ag[")) cos 26 + 2A(()? Bég) sin 260 + 3A§5’A§? cos®
— AW A cosfsin 6 + 3A0) B cosfsin 6 + AT BY cos? 0
+ 3ABW cos0sind — AV B sin? 60 + 3B B 1) sin® 0
+ B%) Bg) cos 0 sin 0]

+O(r)

orT, .
! aeue =— [ QAQO ) cos Osin 26 + QB( )B(O) cos 20 cos 6
ror r

+ 2A0 AL sin20sin 0 — 2417 BYY) cos 26 sin 0]
+ 2u [—A&?B%) cosOsinf + BB cos? 0 + AY B cos? 0
+ BB cosfsing — 445) BYY cos 0 sin 30 + 4B\ B cos 36 cos 6
+ AW A sin20 — AW BY cosfsing — A AP cos 6 sin 0
— AYBW gin? + 440 A(o sin30sinf — 4A T)B 1) cos 30 sin 0
A((ﬁ)AQB) sin 260 + 2A% B cos 20 — 4A5) B cos 26 sin 26

+ 2320 cos? 20 + 2A20 " sin? 2(9]
+ O(r)

Ty,

56 . [QA%)A%) sin 20sin — 247 BS) cos 20 sin 6§ — 245 B cos 6 sin 26
r r

- QB(T)B(E cos 26 cos § — 4AY) A cos 260 cos 6 — 44\ BYY cos 0 sin 26
— 1A% B cos 20 sin 6 — 4BL) BY) sin 20 sin 0
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+ i [AYQA@ (sin? @ — cos® 0) — ZA%) Bﬂ) cos @ sinf — QA%)A@ cos #sin 6
+ AV B (cos? 6 — sin? 0) + 447 AL sin 30 sin 6 — 1247 AL cos 360 cos 0
— 4AV B cos 30 sin 6 — 124 ?56) cosOsin 30 — 2A) B{Y) cos fsin
+ B§6)Bﬁ)(cos2 6 — sin?6) + A% B! By, J(cos®f — sin 0) + ZB(Q)B(T) cos 0 sin 0
— 4AY) B cos Osin 30 — 12A5) B cos 30 sin 6 + 4B10 B cos 36 cos

1QB§O)B 30 sin 30sin  — 4A(r A(O cos 260 + 4A (sin 260 — cos® 20)

- 16A26 BQB cos 260 sin 20 — 4Agi Bzg sin 260 + 4328) (cos? 20 — sin? 26)

+ O(r)

07, 2 r r : r r) . . r
g:g ik [2A§0)3§0) cos @ sin 20 — 2A§0)A§0) sin 20 sin 6 — QB( )B(o) cos 26 cos
r r

+ 2A§B) ng) cos 20 sin @ — Afﬁ’Bf’(}’ sin 0 — Aoﬁ Alg cos ¢ + A26 Blg cos 20 sin 0
+ AT AS) cos 20 cos 0 + By B sin 20 sin 0 + Ay BY) cos 0 sin 20

20\
r
[ 2A% ALY sin 20 4+ 8AS) BYY cos 20 sin 20 + 245 (cos2 260 — sin? 26)

[A%) cosf + B{7) sin 9]

- 2A(()(i BQB cos 260 + 2826) (sin? 20 — cos® 20) — ZAgi)B%) sin 260
— 240 AW cos 20 + A BY (sin® 6 — cos? 6) — 2B\ B cos 6 sin 0
— 240 B cosOsin 6 + B\ B (cos® 6 — sin? 6) + 6AY) BYY cos 6sin 36
+ 240 B cos 30 sin 6 — 6B£B)B(B) cos 30 cos 0 + 2B\7) B{Y) sin 36 sin 0
+ 240 A" cossin g + A BY (sin® 0 — cos® ) + AW A" (sin? 6 — cos? )
A(T)B(1 cos fsinf — 6A(E)A§g) sin 30 sin 6 + QA%)A:%) cos 30 cos
+ 6A B cos 30 sin 6 + 24 BY) cos §sin 30
+ A (2400 (2B sin 26 — 2A%) cos 26) — 6A7) B cos 6 sin 0
+ AY B1o (sin? @ — cos? 6) + BB%)Bg (cos?§ — sin? 0) — QBlo)BE1 cos 0 sin 0
+ 3A§B AYI (sin? @ — cos® 6) + 2A17E))A11 cos fsin g — 6A B§1 cos fsin 6
+ A B (sin? 6 — cos? 6)
+ O(r)

En reportant ces expressions dans I’équation de conservation de I’énergie et en prenant
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la limite en » = 0, on obtient finalement :

dpe;
ot
avee E, = 2(agy’ + agy) Ag) + (i’ + i) Aig + (8167 + £18) Big)

et V= dp | AGS + 45" + BE"| + (54 - BH))AY) + (5B + AD)BY)

+Ee_‘/e:0

+ G 3 [(BY +347)A8) + 3B - A BY |

B.2 Généralisation au cas 3-D cylindrique

La présence d’une troisiéme dimension, celle de I'axe cylindrique x, fait apparaitre des
termes supplémentaires dans les équations. On procéde avec ces nouveaux termes de la
méme maniére que dans le cas 2-D.

Une nouvelle variable réguliére apparait : la vitesse du fluide dans la direction de I'axe

uz,. Son développement en série est de la forme :

+00 +0o0
ug(x,r,0) Z (Z o)y 2") cos(mb) + Z (Z ﬁ,(,f%r%) sin(m#)
m=0 n=0

En coordonnées polaires, toutes les grandeurs étaient des fonctions du temps ¢ et de deux
variables d’espace r et 0. Les décompositions étant effectuées sur ces deux variables, les
coefficients des séries n’étaient fonctions que du temps. En 3-D, les coefficients des séries
sont maintenant aussi des fonctions de x.

Considérons le cas de la conservation de la masse. Celle-ci peut se mettre sous la

forme :
dp
Espm — Vapm = 0

8 ; + Lap 3D

Opuy
avec E3Dm = EQDm —+ ﬂ

ox
dorpu, O .

ou Eypy, = :g:f r[;;g (flux eulériens en 2-D)
et ‘/?)Dm =0

On note ainsi que le terme a(pux)/ﬁx vient s’ajouter au flux eulériens en coordonnées

polaires. Comme pu, = %ol + O(r), on a :

Opu, 80400 aoo

= O
ox ox +0(r)
On obtient finalement :
. . . 9a'?) 0@
Espm = QQ(()%)A((H) + O‘Y(]))Ago) + 5%)3&)) + 08037 =
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On procéde de méme avec les autres équations. Il faut notamment prendre garde
aux termes supplémentaires dans le tenseur des contraintes et a 'apparition de termes
lies a la direction = (7., T et T.). De plus les coefficients des séries dépendent de x.
Dans un souci de concision, les calculs détaillés ne sont pas présentés ici, les expressions
des différents termes étant particulierement lourdes. Les équations obtenues a l’'issue des

calculs seront données dans la partie B.6.

B.3 Prise en compte des variations de la température

Les développements précédents sont valables uniquement si la température 1" reste
constante. Dans le cas général il faut prendre en compte les effets dus aux variations de la
température. Tout d’abord la viscosité p varie avec T', de méme que A = —2u/3 d’aprés
la loi de Stokes. La loi de Sutherland [36] (voir la partie 1.1) donne :

T\2 14
e [— ) —= o = (T = 288 K
= p (Too> 0d+ L avec flog = 11 )

Les dérivées spatiales de p et A sont alors calculées par :

on _ on ot
or 0T Or
o _ o 0T
00 OT 00
o\ _oror
or 0T Or
o\ _ oror
00 9T 09

La température étant une variable réguliére, sa série s’écrit :

+o00 400 00 +00
T(z,r,0) = Z r’™ (Z aggr%) cos(mb) + Z r’" (Z ﬁﬂr%) sin(m#@)
m=0 n=0 m=0 n=0

Comme la viscosité n’est plus une constante, de nouveaux termes apparaissent dans les
flux visqueux des équations de quantité de mouvement et de I’équation d’énergie. En les
notant respectivement SpTuI , S;;FUT et S[;Te, on obtient finalement aprés des calculs similaires
a ceux qui précédent :

o o [ w 0AY o @ OBY
L= ol (ol 298t 220

pus 9T
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9 . .
S;;FW 85; [ Aél) (aw) cosf + ﬁg) sin «9)
(451 187 e+ (5~ A9 ]
ox [0 .
+ = a7 ( ga: A((n> <a§0 cos@+ﬁlo sm@)
v | | @ @, A% @) ( o OB
Spe =ar |[%0 | Y0 | Yo + B + Bio” | Pio +—8:U

r T
+ 2A81) (0450) 10 T 510 10)

T r r r T T r r r r
20l (4545 + BYB) + 25 (A8 - 45 50)]

)\ o Oaly) .
+ 5 <2A81 a—jf) ('A% + 55817

Ces termes supplémentaires sont uniquement liés au fait que la viscosité varie avec T
Il faut également rajouter dans I’équation d’énergie les flux thermiques, modélisés par la

loi de Fourier. On note ces termes Sgg““” :

@

o [ 9ol 0 2 )
_ S| 9 00 (T) O (T) (T)
o lax <,u ox >+4 +8T< + B >]

B.4 Calcul des coefficients des séries, de la dilatation

SFoum'er

et de la vorticité

Les nouvelles équations sur I'axe font intervenir les premiers coefficients des dévelop-
pements en séries de p, u,, u,, ug, per, p et 1. Pour pouvoir passer a l'itération suivante,
on a besoin de les calculer, connaissant les valeurs de ces grandeurs a I'itération présente.
Pour cela, on considére une direction € arbitraire. Les coefficients des variables singuliéres

s’expriment alors par :




149/170

0,6+%)

B =u,(0,0)sin 6 + u, (0, 0+ g) cos 0

(r) 1 -8ur 8ur
Aot =5 | 5y or
L (0,0) (0,6+3)
(0) 1 8%9 8u€
Aoy 2| or or
L (0,0) (0,0+3) ]
n 1] 0u, ou,
Ago) =— ! _a cos 20
2 ANCUR OV RN (PR
ou, ou, :
— < ! . )sm 29]
O oerzy O loassm)
r ]. a r a r .
Béo) == - - sin 20
21\ 9 Loy 9 lwoss)
ou, ou,
[ £ - & cos 20
O loerzy O logrsm

Les coefficients des grandeurs réguliéres se calculent de la fagon suivante :

alf) =p(r = 0)
0 0

al?) =cosf gp —sing 2L
or (0,0) or (0,04+7)
0 0

B = gin g ar +cosf 2
or (0,0) or 0,6+7)
2 2

(p) 1 3 Uy 8 Uy
Qo1 =7 +

Ces expressions sont données pour p mais les coefficients de p, pe; et T' se déterminent de

fagon analogue.
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Les relations de détermination des coefficients font intervenir différentes grandeurs
prises en 0, 0 + w/4, 0 + w/2 et 0 + 37/4. Les maillages utilisés doivent donc avoir un
nombre de directions # multiple de 8. On note également que pour utiliser ces relations
on doit choisir une direction arbitraire 6. Afin que le résultat ne dépende pas de ce choix,
notre calcul des coefficients est effectué pour toutes les directions # du maillage, puis on

prend la moyenne des résultats obtenus.
Pour finir, la dilatation et la vorticité s’expriment de la facon suivante en coordonnées

cylindriques :

Ou,  Oru, Oug

div (u) = +
(u) ox ror rdf
Orug _ Ou,
ror rd6
—
_ Oug ou,
Rot (u) = Qe _ o
Our __ Qug
oz or

En coordonnées polaires, il suffit d’enlever les termes contenant u, ou une dérivée selon x.
Les deux expressions ci-dessus sont singuliéres en r» = 0. Pour obtenir les valeurs sur I'axe
on procéde de méme que pour les équations de Navier-Stokes. En remplacant les diverses

grandeurs par leurs développements en séries et en prenant la limite en » = 0, on obtient

finalement :
o () )
div (u) = 752 + 24()
2A
1 ()
Rot (u) = 5%) - 8?;0 cosf) — a%) _ 51{;‘;0 Sin 0
0 ()
AL o8 cosf+ (228 — 89 sing

B.5 Bilan sur les équations 2-D

Conservation de la masse :

dp

L4 E,-V,=0

ot

avec By, = 2060 ) + off Al + 81 Bl

et V,, =0



151/170

Conservation de la quantité de mouvement selon r :

opu,
ot
avec E, = (A\) cos 8 + BY sin 0) (a2 AV + 50 B
+ 0‘00 [31401 (A 10 cosf + B ) sin ) — A(()el)(B%) cos ) — Ag}”} sin 0)

+ cos (AR AL + BIY BY) + sin0(A% BY - A5 BY)]

+E7“_V;“:0

+ a%) cos 0 + ﬁlg sin ¢
et V, = pu [(5A1’;> — B cos6 + (5B + AD) sin 9}
+ A [(BAS? + Bf?) cosf + (BBﬁ) — Aﬁ?) sin 9]

8u
T ar

-+2KA$ag%+B$ﬁgvcwe+(B%qu—Agﬁ$»$nﬂ]

2A(") (Oﬁo cosf + A sin 9)

) OA .
A((n) 5T (ag) cosf + ﬁg) sin 9)

Conservation de I’énergie

dpe
— 4+ E.—-V.,=0
o

avec B, = 2(atf” + o) AR + (a3 + aif) AL + (367 + 5i0)) Bt
- (r)? (r)? (r)? r) _ gy 4 ) g
et ‘/6 - 4# A()l + AQO + B20 +p (5A11 Bll )Al + (5311 + A )B
+ A+ [(BY + 347 Al + 6B - A7) B |

o o) m&AlO 8316)
oT

+ 21482 (alO) 10 T 51T)B T))

+ Qg ﬂm

+20ll) (AGAG) + BEBY) + 26D (A BS) — AL BY)

)0\ :
+ 24522 (oAl + 57 BRY)
)

01 aT
Cp ), On ()
+; {4,“ +6_T (0410 +510 )}
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B.6 Bilan sur les équations 3-D

Conservation de la masse :

dp
ot + L3p 3pm

. . . o (p) (@)
avec E3Dm = 2@0 )A01) gg)Ag ) + 518)3 ) Oé(gxam]
et VE%Dm =0

Conservation de la quantité de mouvement selon z :

Opy

ot
avec E3p, = 20‘((36)04((13)14[()? + Agg) [0480)04%) + a[()O)O[EO)} + B% [ eN0) 510

+ E3Dx - VéDm =0

(z) () (»)
30‘86 Qoo Xpg 4 80401())

ox ox

B o () o (z) .
et Vipy = — [2M g;o + A <% + 245

ox
- 0A . oB"
0‘10) < go) 8;) +ﬁg) (5&)) 8;0 )

+

o
*ar

Conservation de la quantité de mouvement selon 7 :

opu,
ot
avec Fsp, = (A(g) cos 0 + B(g) sin (9)(045’5)14&6) + Q%)B%))

+E3D'r - VE’)DT =0

(p)
10

Ld

+ ol 1349 (A% cos b + B sing) — AD(BY cosd — AT sin 6)

+ cos (AR AL + B BIY) + sin0(Af BY) — A5 B

+ ozlo cos 6 + 510 sin 0

o (z )A(T)
O‘00 Qoo /110 cos ) +

ox ox

9o 0@ g
Qoo Yoo P1o sin 0
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et Vapr = 1 |(5AL) = BIY) cos 0 + (5B} + ALY) sin 6]
+A [(3A§? + BDYcosd + (3B — A9 sin 9]

(r) (r)
H (Oﬁo + Oz ) +Sm6_8x [M( 10"+ o

()
dang cos ) + —— 510 sm@]

0
+ cos 9%

A 8:6 ox

9 . :
+ a—; [QAél) <ag) cosf + ﬁg) sin 0)

+2 [(Aéo 0‘10 + Bzo 510 ) cos f + <B20)04§€) - Aggﬁfg)) sin ‘9H

oA [ daly) .
+ —= ( Qoo 2A(()1)> (ag) cos + 6%) sin «9)

oT ox

Conservation de I'énergie :

dpe
— + FEspe — Vape =0
o1 + L3p 3D

avec Ezpe = 2(al” + af)AY) + (a5 + AL + (857 + 69) B!

0 (04(()0 (Lt 0‘(()0)) 04(()0)

8:15
i = A 7] 0 AR o+ A

+ A" A [(BY + 3448 + 3B - AD)BY|

)

+

(7’) (7‘)
@ , 94y rn 9 @) , 9Big
i “< “0 + gy > B0 5, “( 0+ 5,
or Oz + or Ox 20 10 or Qﬁl + ayg ayy + By’ Bio
0|0 |, Oy dog) o o OA)
+ogy |5 lzu ) (%JJA&) tu 40461)—1—28—;1
ol |, oaly daly )
2 A 2A
* 83’) H al' t ax + 01
804 aﬁ(x) dald .
+A1%03w-kmga; + 22— Af)
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op

or

DAY OBy
T T x T T
O‘<(Jo) [ago) (ago) + 8;0 ) + 5%0) < fo) + —8;0

T T T T T
+ 214(()1) (ago)A(lo) + 5§0)B£0)>

T r r r r T r r r r
+ 20‘§0) (Ago)Aéo) + B%O)B§O)> + 25%0) (Ago)Béo) - Aéo)Bgo)ﬂ

ON (o) L 00\ () 4 L D) e
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Annexe C

Solutions analytiques sur le tourbillon
de Kirchhoft

C.1 Champ de vitesse initial

[initialisation des calculs pour les tourbillons elliptiques nécessite de connaitre I'ex-
pression du champ de vitesse initial en coordonnées cartésiennes. Les calculs sont initialisés
par un tourbillon elliptique de Kirchhoff, qui est une solution analytique exacte des équa-
tions d’Euler en 2-D. C’est un tourbillon de vorticité w constante dans 'ellipse et de vor-
ticité nulle & extérieur. La frontiére du tourbillon vérifie la relation 22 /a? + 22 /b? = 1, ou
a et b sont respectivement le demi-grand axe et le demi-petit axe de I'ellipse. On utilisera
dans la suite deux autres quantités, 7. et €, définies par a = r.(1+¢) et b = r.(1—¢€); 7e est
le rayon du cercle associé a I’ellipse et € sera appelé le paramétre de I'ellipse. Quand ¢ = 0,
le tourbillon est circulaire. Le rapport de Uellipse s’écrit enfin 0 = a/b= (1+¢€)/(1 —¢).

Love [93] et Lamb [83] ont montré qu’en I’absence de viscosité, le tourbillon de Kirch-
hoff tourne autour de son centre sans changement de forme, avec une vitesse angulaire
Qun = wab/(a + b)? = w(1 — €?)/4. Pour obtenir le champ de vitesse induit par le tour-
billon, il faut raccorder un champ rotationnel, interne au tourbillon, & un champ potentiel
extérieur au tourbillon. A l'intérieur de ce dernier les composantes de la vitesse selon z;

et x9 s’écrivent :
aw bw
To, Uy =
at+b? 7 a+b
Pour exprimer le champ de vitesse a 'extérieur du tourbillon, Lamb [83| introduit les

Uy = — X1

coordonnées elliptiques (£,n) définies par x; = ccosh(§) cos(n) et z9 = ¢sinh(&) sin(n), on

c = (a® — b*)'/2. Le potentiel de vitesse est alors donné par :

= iQ(a +b)? exp(—2¢) cos(2n) + %wab§ (C.1)
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Les composantes cartésiennes de la vitesse vérifient de plus :

o oY I 9 Iy Qv _ O 9o

ulz—————————

Ory  OF Oxy  OnOzy 2 01, Of Oz, | On Oy
L’expression (C.1) permet d’écrire :

g—? = —%Q(a +b)? exp(—2€) cos(2n) + wTab
oY
an

Pour disposer d’'une formulation analytique de la vitesse en coordonnées cartésiennes, on

doit exprimer les termes exp(—2¢), cos(2n), sin(2n), 0§/0x1, 0/0xy, On/Oxy et On/Oxy

en fonction de 7 et 5. On commence tout d’abord par les exprimer en fonction de sinh &,

_ —%Q(a +B)? exp(—2€) sin(2n)

cosh ¢ et de leurs dérivées suivant x; et xs.

cos(2n) = cos?(n) — sin®(n) = (;;;Ei(%j)g'_ (E?5§%f55>2

2371%2
2 sinh (&) cosh(§)

exp(—2¢) = (cosh(€) — sinh(¢))’

sin(2n) = 2sin(n) cos(n) =

Les dérivées de £ et n se calculent facilement :

o6 1 0Osinh(¢)

Or,  cosh(¢) 0wy (C-2)
o6 1 Ocosh(§)

Ory  sinh(€) Oy (C.3)
dn 1 Osin(n)

Oxry  cos(n) Oxy (C4)
on 1 dcos(n) (C.5)

Oy sin(n)  Oxq
En éliminant cos(n) et sin(n) dans (C.4) et (C.5) on obtient les relations suivantes :

On x5 cosh({) Osinh(¢)

01, T smh2(§) 01,
On _ xq sinh(§) 9 cosh(§)
Ory Iy cosh2(§) 0o

Pour finir, il ne reste plus qu’a exprimer sinh(§), cosh(§), 0 sinh(&)/0x; et 0 cosh(&)/Oxs
en fonction de z; et xo. La définition des coordonnées elliptiques implique que le point
(21, 22) se trouve sur Dellipse de demi-grand axe ccosh(€) et de demi-petit axe csinh(§).

Ainsi : ) )
Ly T

(ccosh §)? N (csinh &)?

—1 (C.6)
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En remplacant cosh®(¢) par 1 -+ sinh?(€) ou sinh?(¢) par cosh?(€) — 1 dans (C.6) et en

résolvant les équations obtenues, on a finalement :

) 1 1/211/2
sinh(¢) = — [)x, + (N2 + 4222 }
(5) C\/§ ( 2)
1 1/2 1/2
cosh(¢) = — [)\ + (N2 — 4222 ]
(€) o LM (A% )
0sinh(€) 1 ) A
0 - V2 1/2 1+ 2 2,,21/2
ORI (2 4 (A2 + dcy?)
dcosh(§) 1 To [1 N Ay ]
8y C\/§ |:>\+ + ()\3_ B 46213%)1/2} 1/2 ()\%r . 4621‘%)1/2
ot Ay =z +ai+ et A=+ a3 — A

Le champ de vitesse est maintenant entiérement formulé en coordonnées cartésiennes.
On peut noter que les expressions de dn/0x; et On/dxs sont singuliéres sur les axes z7 = 0
et zo = 0 respectivement. Cette difficulté est toutefois aisément contournée en se rappelant

que uy et uy sont nulles sur ces axes.

C.2 Formules analytiques du bruit rayonné en champ

lointain

Cette partie détaille deux solutions analytiques du bruit émis par le tourbillon de
Kirchhoff en champ lointain. L.a démarche employée pour déterminer ces expressions a
été présentée par Howe [70] et Crighton et al. [38]. Dans la suite, les effets visqueux et les
fluctuations d’entropie sont négligés.

On considére un écoulement incompressible contenu dans un volume V. On note res-
pectivement u et w les champs de vitesse et de vorticité. D’aprés 1’analogie de Powell, les

fluctuations de masse volumique & l'extérieur de 1’écoulement s’expriment par :

Poo O [z — y dy
'(t,z) ~ Au). |y, t—
Pt z) dmct Ox; /V(w w); <y Coo ) lx — y|

Oll Py €t Coo sont respectivement la masse volumique et la vitesse du son dans le milieu

ambiant, supposé au repos. En champ lointain, cette relation devient :

. D2
Pt ) ~ P2t 0 /yj(wAU)i (y,t—@) dy (C.7)
14

dnct |x| |x]? o Coo



158/170

On peut appliquer cette expression au cas d’un tourbillon de Kirchhoff isolé. Le champ
de vitesse dans le tourbillon est, en coordonnées polaires :
wr | sin(f) + esin (9 - 1_2—62wt>
YT L cos(f) + € cos (0 — %wt)
Ces expressions sont valables quelle que soit la valeur du paramétre de 'ellipse €. Dans
ce qui suit, on suppose cependant que € < 1, et on ne conserve que le premier ordre
en €. Suivant cette restriction, la frontiére du tourbillon s’écrit en coordonnées polaires
r =7l + ecos(20 — wt/2)], et la vitesse angulaire du tourbillon devient Q,,, = w/4. En
appliquant la méthode de la phase stationnaire dans U'intégrale (C.7) et en utilisant la
relation p(t,r,0) — p(r,0) ~ 2 [p(t,r,0) — p(r,0)], le champ lointain de pression s’écrit

alors :

8 2
avec U = rw/2, M = U/cy et t, est le temps retardé t — r/cy. Cette expression n’est

9 1/2 tr
p(t,r,0) —B(r,0) ~ —< < m) poc UM cos (29 g %) (C.8)
T

valable que dans le champ acoustique lointain d’un tourbillon de Kirchhoff de rapport o

172 conformément a la

proche de 1 (¢ < 1). On remarque que la pression décroit en 7~
géométrie 2-D du probléme. On note aussi que I'amplitude du bruit est proportionnelle &
¢ tandis que la fréquence est constante et ne varie pas avec le rapport de l'ellipse. Ainsi,
les effets de € sur la fréquence ne sont pas pris en compte.

Les résultat présentés dans le chapitre 2 montrent que la forme du tourbillon évolue
lorsque le rapport o n’est pas voisin de 1. Dans ce cas, o et () varient au cours du temps.
Les grandeurs intervenant dans la formulation (C.8) doivent alors étre prises au temps
retardé ¢, pour tenir compte du temps de propagation entre I’émission et la réception du
bruit. De plus, si € n’est pas négligeable la vitesse angulaire approchée Q,,, = w/4 peut
différer significativement de la vitesse théorique ), = w(1 — €2)/4, et donc de la vitesse
calculée. Dans ce cas, ’expression (C.8) ne permet pas de prédire convenablement le bruit
rayonné. Une formulation généralisée, qui tient compte des effets de e aussi bien dans la
fréequence que dans 'amplitude, peut alors étre obtenue en remarquant que wt,/4 est la
position angulaire du tourbillon, notée a;, au temps retardé ¢,. Dans le cas d'un tourbillon
elliptique dont le rapport et la vitesse angulaire varient avec ¢, le champ acoustique lointain

peut s’exprimer alors par :

1/2
plt..0) ~ B(r.) ~ (27”"‘“) pol2M 2 cos (26— a) £ 7)) (C9)
T

ou l'indice r indique que la quantité est prise au temps retardé. Cette nouvelle expres-
sion fournit une meilleure description de la fréquence du bruit rayonné car celle-ci est

directement reliée au mouvement réel du tourbillon.
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