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Nomenclature

Afin de réduire toute signification équivoque des symboles et des notations mathématiques
présents dans ce mémoire, la liste suivante regroupe par chapitre et par ordre alphabétique les
différents caracteres employés et leur interprétation physique.

Introduction

BEM Boundary Element Method: méthode d’éléments finis de frontiere

BPF Blade Passage Frequency: fréquence de passage des aubes de la
soufflante

BSN Buzz Saw Noise: bruit de raie

DGM Discontinuous Galerkin Method: méthode de Galerkin discontinue

FEE Full Euler Equations: méthode numérique fondée sur la résolution
des équations d’Euler formulées en petites perturbations

FEM Finite Element Method: méthode d’éléments finis de volume

FFT Free Field Technologies: concepteur de logiciels de traitements
acoustiques

FW-H Ffowes Williams et Hawkings

GTD Geometrical Theory of Diffraction

OACI Organisation de I’Aviation Civile Internationale

ONERA Office National d’Etudes et de Recherches Aérospatiales

R Rayon de ’éjection secondaire

RANS Reynolds-Averaged Navier-Stokes

RFN Rear Fuselage Nacelle - configuration avion non conventionnelle
avec moteurs a l'arriere

RPMC Rewvolution Per Minute Corrected: vitesse de rotation du moteur
corrigée de l'effet de température

SPL Sound Pressure Level: niveau de pression exprimé en décibel

Avant-propos

«@ Admittance du matériau acoustique

c Célérité des ondes acoustiques

D Dimension caractéristique de I'obstacle
M Masse molaire de lair: M = 29.10 3kg !
Do Pression moyenne de I’écoulement

Dt Pression locale de I’écoulement total

q(t) Source de débit massique

R Constante des gaz parfaits: R = 8.32J.K !
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t Temps

V) Vecteur vitesse moyen de 1’écoulement

Uy Vitesse radiale de vibration d’une sphere pulsante

Ut Vecteur vitesse local de ’écoulement total

o Rapport des capacités calorifiques a pression et volume constants

de 'air considéré comme un gaz parfait

Facteur principal de la transformée de Lorentz (y = 1/v1 — M?)
Longueur d’onde acoustique

Potentiel acoustique

Masse volumique moyenne de 1’écoulement

Masse volumique locale de ’écoulement total

Frontiére de I'objet diffractant

Température du milieu ambiant

NMI DS >

Chapitre |

BEM Boundary Element Method: méthode d’éléments finis de frontiere

c Corde de la surface portante

co Célérité des ondes acoustiques

c(p) Intégrale de Fresnel

FEM Finite Element Method: méthode d’éléments finis de volume

GTD Geometrical Theory of Diffraction

H{?(x) Fonction de Hankel ou fonction de Bessel de troisieme espece
d’ordre 1 et d’argument =

J1(z) Fonction de Bessel de premiere espece d’ordre 1 et d’argument x

k Nombre d’onde

M, Mach Nombre de Mach associé a I’écoulement externe

N Nombre de Fresnel

(0] Point origine du repere choisi

pr Pression incidente en espace libre due & une source ponctuelle

pr Pression totale mesurée

(r,¢,2) Coordonnées cylindriques

(r,0,9) Coordonnées sphériques

R Distance entre la source et 'observateur

R Distance entre la source miroir et ’observateur

S(B) Intégrale de Fresnel

SCAT SCattering Analytical Tool: code analytique de calcul relatif aux
géométries planes

SPL Sound Pressure Level: Niveau de pression exprimé en décibel

t Temps

U Fonction de Green du demi-plan

v Vitesse de I’écoulement externe

Yi(x) Fonction de Bessel de deuxiéme espece d’ordre 1 et d’argument x

0 Différence de marche entre le rayon direct et le rayon diffracté par
le bord

r Facteur Doppler
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S S-S & >

£ ™

Po

Chapitre 1l

a
A(M)
ActiHF

Ai

BEM
CARILLON

D

D(4)
FEM
GTD

[

L

O
pr(M)

Dr (M)
(P/)
(PL)
Im

R

SPL

Facteur principal de la transformée de Lorentz (y = 1/v1 — M?)
Longueur d’onde acoustique

Pulsation des ondes acoustiques

Potentiel acoustique

Potentiel acoustique associé au probleme sans écoulement
Potentiel acoustique associé au probleme avec écoulement uni-
forme

Masse volumique locale de ’écoulement moyen

Parametre géométrique définissant la position de la source et de
I’observateur

Rayon du cylindre

Amplitude de 'onde acoustique au point M

Code numérique GTD de lancer de rayons

Fonction d’Airy

Boundary Element Method: méthode d’éléments finis de frontiere
Cylinder Analytical with Ray ILLumination: code analytique de
calcul relatif aux corps cylindriques

Diametre du cylindre

Coeflicient de diffraction au point A

Finite Element Method: méthode d’éléments finis de volume
Geometrical Theory of Diffraction

Demi-grand axe de l'ellipsoide en bout de cylindre long
Longueur du cylindre

Point origine du repere choisi

Pression incidente en un point M due & une source ponctuelle en
espace libre

Pression réfléchie sur le cylindre en un point M

Plan tangent au cylindre

Plan perpendiculaire au plan tangent au cylindre

mi®™e Zéro de la fonction d’Airy

Coefficient de réflexion

Abscisse curviligne le long d’un rayon acoustique

Sound Pressure Level: niveau de pression exprimé en décibel
Temps

Génératrice du cylindre

Aire de la section d’un tube de rayons

Longueur d’onde acoustique

Isométrie projetant le cylindre sur un plan
Terme de phase en un point du rayon acoustique
terme de phase de I'onde incidente au point source S
Rayon de courbure du front d’onde incident
Rayon de courbure du front d’onde réfléchi
Rayon de courbure du front d’onde diffracté
Angle de tir de rayons calculé depuis la source
Rotation d’angle o dans le plan
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Nomenclature

Fonction qui associe a un point sa troisieme coordonnée carté-
sienne

Chapitre Il

+
Amn

Ap(2,1)

ACTIPOLE
ACTISS
ACTI2R
BEM

co

CAA

CFD

Tmn? "VZmn

Amplitude complexe de la pression relative au mode (m,n) incident
ou réfléchi

Amplitude complexe de la pression relative au mode azimutal m,
tenant compte des dépendances axiales (z) et radiale (r = 1, paroi
externe)

donnée issue de la mesure par les anneaux de détection modale
Code de calcul BEM itératif

Code de calcul BEM direct

Code de calcul BEM axisymétrique

Boundary Element Method: méthode d’éléments finis de frontiere
Célérité des ondes acoustiques

Computational AeroAcoustics: méthodes de calcul numérique en
aéroacoustique

Computational Fluid Dynamics: méthode de calcul numérique en
mécanique des fluides

Sous-domaine contenant le moteur et la nacelle dans la méthode
intégrale

Sous-domaine contenant les parties de 'avion autres que le moteur
et la nacelle dans la méthode intégrale

Direct Numerical Method: méthode numérique fondée sur la réso-
lution directe des équations de Navier-Stokes completes
Fréquence des ondes acoustiques

Dépendance radiale du mode (m,n) incident ou réfléchi

Fonction de directivité du mode (m,n) pour le modele de Rienstra
ou le modele du baffle

Finite Element Method: méthode d’éléments finis de volume

Fast Multipole Method: accélération multipolaire

Fonction de Green harmonique en milieu homogene sans écoule-
ment

Rapport du rayon interne sur le rayon externe pour une section
annulaire

Nombre d’onde

Constantes de propagation radiale et axiale du mode (m,n) inci-
dent ou réfléchi

Distance entre les deux anneaux de détection modale pour I’étude
expérimentale

Ordre azimutal du mode (m,n)

Numérotation des modes de conduit (ordre azimutal et ordre ra-
dial)

Ordre radial du mode (m,n)

Nombre de sommets du maillage dans la méthode intégrale
Nombre de triangles du maillage dans la méthode intégrale

Point origine du repere choisi

Pression acoustique totale
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Py
RANS

S
sAbrinA

Pression acoustique complexe relative aux domaines QT et Q~
dans la formulation intégrale

Probléme associé¢ au domaine Q%

Probleme associé au domaine €2~

Pression diffractée par un objet

Pression due a une onde incidente sur un objet

Pression acoustique modale relative au mode (m,n) incident ou
diffracté

Premiere position expérimentale du bord de fuite de I'aile
Reynolds Average Navier-Stokes: équations de Navier-Stokes
moyennées

Frontiere du domaine dans la méthode intégrale

Code de calcul de FONERA résolvant les équations d’Euler en
écoulement visqueux stationnaire

Sound Pressure Level: Niveau de pression exprimé en décibel
Temps

Distribution de Dirac au point x

Partie traitée de la frontiere du domaine dans la méthode intégrale
Domaine intérieur utilisé dans la méthode intégrale

Domaine de propagation et de rayonnement acoustique utilisé dans
la méthode intégrale

Pulsation des ondes acoustiques

Partie rigide de la frontiere du domaine dans la méthode intégrale
Impédance de la partie traitée I'

Fonction de base dans la méthode intégrale

Fonction de base dans la méthode intégrale

Surface modale

Chapitre IV

ActiHF
A

Amonop

CAO

dz

Code numérique GTD de lancer de rayons

Amplitude complexe de la pression relative au mode (m,n) incident
ou réfléchi

Amplitude complexe d’un monopéle

Conception assistée par ordinateur

Orientation du dipole

Distance entre les deux anneaux de monoples, petite par rapport
a la longueur d’onde

Fréquence des ondes acoustiques

Dépendance radiale du mode (m,n) incident ou réfléchi

Fonction de Green harmonique en milieu homogene sans écoule-
ment

Geometrical Theory of Diffraction

Rapport du rayon interne sur le rayon externe pour une section
annulaire

Fonction de Bessel de premiere espece d’ordre m et d’argument «
Nombre d’onde
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krpns k2, ~ Constantes de propagation radiale et axiale du mode (m,n) inci-
dent ou réfléchi
m Ordre azimutal du mode (m,n)
M, (t) Moment multipolaire d’ordre n
(m,n) Numérotation des modes de conduit (ordre azimutal et ordre ra-
dial)
n Ordre radial du mode (m,n)
Ny Discrétisation en nombre de points par lobe du mode simulé
0] Point origine du repere choisi
P Pression acoustique totale
Pmn Pression acoustique modale relative au mode (m,n) incident ou
diffracté
B Premiere position expérimentale du bord de fuite de 'aile
+q Amplitude complexe d’une source ponctuelle
(r,¢,2) Coordonnées cylindriques
Term Rayon caustique du mode (m,n) marquant la frontiere entre la
zone de propagation forte et la zone de propagation faible
R.. Distance d’écoute entre ’observateur et le centre de la section de
sortie du conduit
Rint, Rext Rayon interne et rayon externe d’une section de conduit annulaire
Ry Rayon d’'un anneau de monopéle
SPL Sound Pressure Level: Niveau de pression exprimé en décibel
t temps
Vion Composante axiale de la vitesse acoustique relative au mode (m,n)
incident
T Position d’un point dans I'espace
Yo () Fonction de Bessel de deuxieme espece d’ordre m et d’argument x
« Position angulaire du second anneau par rapport au premier
Q Admittance réduite d’un traitement acoustique
d(z) Distribution de Dirac au point x
dd Angle au centre de deux monopdles consécutifs
o Déphasage entre deux monopoles adjacents d’un méme anneau
Occ Angle d’écoute entre I'axe du conduit et la droite reliant le centre
de la section de sortie au point d’écoute
w Pulsation des ondes acoustiques
Principales notations mathématiques
f'(a) Dérivée de la fonction f au point a
g Grandeur physique vectorielle
R(9) Partie réelle de la grandeur complexe g
3(9) Partie imaginaire de la grandeur complexe g
llgll Module de la grandeur complexe g
0/0n Dérivée partielle par rapport & la variable n
d/dn Dérivée totale par rapport a la variable n
1 Nombre complexe
69 Opérateur gradient du scalaire g
divg Opérateur divergence du vecteur g
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rotg
Ag

Opérateur rotationnel du vecteur g
Opérateur Laplacien du scalaire g
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Introduction

1. Contexte de I'étude

L’industrie du transport aérien se trouve aujourd’hui confrontée a une exigence de réduction
des nuisances sonores occasionnées par ’aviation commerciale. Effectivement, le trafic aérien
s’étant développé intensivement depuis quelques décennies, les aéroports ont dii accroitre leur
capacité d’accueil, ce qui occasionne une géne grandissante pour les populations avoisinantes.
Les normes internationales de certification définies par 'O.A.C.I. (Organisation de I’Aviation
Civile Internationale) sont par conséquent de plus en plus sévéres et obligent le constructeur a
travailler de manieére soutenue sur la prédiction du bruit deés les phases d’avant-projet de tout
nouvel avion. Le probleme du bruit dans I'industrie aéronautique est une chaine complexe dont
I’analyse comprend:

1. T’identification de la source de bruit
2. ’étude de la propagation du bruit depuis la source jusqu’a ’observateur
3. I’évaluation de l'effet du bruit sur 'individu

Une appréciation claire de chacune de ces composantes est indispensable pour traiter le pro-
bleme du bruit aéronautique dans sa globalité.

;
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Fia. 1 — Importance des différentes sources de bruit en phase de décollage (a gauche) et en
phase d’approche (a droite).

Pendant les différentes phases de vol d’un avion, deux composantes principales de bruit sont
généralement identifiées: le bruit d’origine aérodynamique et le bruit de I’ensemble propulsif.
Le bruit aérodynamique, produit par Uinteraction des écoulements turbulents avec la surface
extérieure de l’avion, s’amplifie dans les configurations hypersustentées en raison de la sortie
des becs et des volets, et des trains d’atterrissage. Des modeles de calcul permettent de prédire
le bruit aérodynamique de la cellule et des autres éléments [55]. Le bruit de turboréacteur est
lui important pendant toutes les phases de vol, et largement prépondérant au décollage. Il se
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compose du bruit de jet, engendré par le flux d’air éjecté des tuyeres, du bruit des parties
tournantes (soufflante, compresseurs, turbines) produit & l'intérieur des nacelles et du bruit
de combustion. Les ondes acoustiques engendrées par ces sources internes se propagent dans
les conduits d’entrée d’air et d’éjection et rayonnent en champ lointain avec une directivité
spécifique (Fig. 2). La figure (1) illustre 'importance relative de ces différentes sources de bruit
au décollage et a "approche pour un avion moderne. On distingue ici les bruits de soufflante
amont et aval, rayonnés respectivement par ’entrée d’air et par les conduits d’éjection, qui sont
deux problématiques bien distinctes et ont fait ’objet de travaux spécifiques & AIRBUS France
[47] [24]. La prédiction du bruit de ’ensemble propulsif repose sur la transposition en vol des
niveaux de bruit mesurés au sol au cours d’essais statiques spécifiques aux moteurs.
bruit de soufflante

bruit de soufflante aval
amont

couche de cisaillement

bruit de compresseur
bruit deturbine

bruit dejet

W/

jet froid

F1G. 2 — Directivité des différentes sources de bruit d’un turboréacteur.

L’apparition des moteurs & fort taux de dilution' et l'utilisation de traitements acoustiques
ont réduit significativement le niveau de bruit des moteurs ces vingt dernieéres années, mais les
législations étant de plus en plus strictes, les avionneurs sont contraints d’envisager de nou-
velles configurations pour lesquelles le bruit du moteur serait masqué par certains composants
de ’avion. L’interaction entre les ondes acoustiques et la voilure, ’empennage, ou le fuselage de
I’avion affecte en effet la directivité et I'intensité du bruit rayonné par le moteur isolé. L’écou-
lement autour du moteur est également perturbé par la présence de ces structures. Tous ces
effets d’interaction, appelés effets d’installation, sont d’autant plus importants que les surfaces
sont proches des sources de bruit. On identifie généralement trois phénomeénes physiques pré-
pondérants: la réflexion, la diffraction des ondes acoustiques par la voilure et I’empennage, et la
réfraction a travers les couches de cisaillement. Ces mécanismes contribuent & une augmentation
ou une diminution du niveau de bruit en fonction de la position du moteur sur ’avion et de la
position de I'observateur. Les deux premiers phénomenes sont souvent évoqués conjointement
et on parlera généralement de 'effet diffractant au sens global du terme pour désigner a la fois
la diffraction par une aréte, la réflexion, les rayons rampants sur les surfaces...

Pour une configuration classique avec moteur sous la voilure, (Figure 3 a. b. ¢.) appelée gé-
nériquement configuration conventionnelle, la présence de l'intrados de l’aile & proximité de
I’éjection réfléchit une partie du champ rayonné. Ce champ réfléchi s’ajoute au champ direct au
niveau du sol, et au champ diffracté par le bord de fuite de 'aile ou du volet, qui peut avoir un
impact non négligeable en configuration braquée. De plus, lors de la retraversée du jet, le champ
réfléchi est réfracté par les couches de cisaillement qui se développent aux interfaces entre jet

1. Le taux de dilution d’un réacteur double flux est égal au rapport de volume d’air froid (flux secondaire)
sur le volume d’air chaud éjecté par la tuyere (flux primaire).
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Fic. 3 — Photographies de moteurs réels installés sur avion en configuration conventionnelle
(Fig. a. b. et c.) et représentation d’une configuration de type RFN avec moteur au-dessus de
l’empennage arriére (Fig. d.).

chaud et jet froid d’une part, et jet froid et milieu extérieur d’autre part. L’ensemble de ces
effets est résumé sur le schéma de la figure (4). Bien siir, ce schéma est trés simplifié et en réalité
différents éléments structurels et fonctionnels sont susceptibles de perturber le rayonnement des
ondes sonores a ’extérieur des conduits de sortie. Citons par exemple la présence du mat qui
fixe le moteur a la voilure, et des carénages des rails de volets qui protegent les actionneurs
et permettent de réduire la trainée induite. Les modeles de prédiction de bruit disponibles a
ATRBUS France n’incluent pas pour le moment les effets d’installation et il apparait nécessaire
aujourd’hui de les intégrer dans le but d’améliorer la précision des modeles, mais également
d’optimiser des configurations & moindre bruit, qui utilisent leffet masquant de 'aile ou du
fuselage.

F1a. 4 - Effets d’installation en configuration conventionnelle (4 gauche) et non conventionnelle
(a droite).
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Effectivement, de nouvelles architectures sont étudiées pour tirer parti de ces effets d’installation
et réduire I'impact du bruit au sol. En particulier, AIRBUS France évalue le potentiel acoustique
de la configuration RFN (pour: Rear Fuselage Nacelle - Fig. 3d.) exploitant 'effet de masquage
du bruit de soufflante aval par 'empennage et du bruit de soufflante amont par le fuselage.
Le champ direct est en partie masqué par I’empennage, et seule la diffraction par le bord de
fuite ou éventuellement le bord d’attaque autorise la regénération de bruit vers le sol (Fig. 4).
Encore une fois, le schéma présenté est extrémement simplifié. En réalité, il faut tenir compte
des perturbations acoustiques dues au mat, et de ’écoulement complexe autour du moteur et
de 'empennage. A titre d’illustration, la figure (5) présente des cartographies de vitesse du jet
au voisinage d’une éjection installée au-dessus d’un empennage, issues de deux calculs RANS
(Reynolds-Averaged Navier-Stokes) raccordés [75]. Les conditions de calcul sont représentatives
d’une phase de décollage. Le champ aérodynamique & proximité de I’éjection figure le jet chaud
issu du conduit primaire et le jet froid issu du conduit secondaire, séparés par des couches de
mélange qui se développent a partir des bords de fuite. Les ondes acoustiques générées par les
parties tournantes du moteur se propagent donc a travers des écoulements cisaillés fortement
inhomogenes, qui se complexifient davantage en présence des bifurcations et du mat.

=W EORO — W -0

Fi1c. 5 — Champ aérodynamique stationnaire (vitesse axiale) obtenu autour d’une configuration
de tuyére installée en condition de décollage. Issu d’une collaboration ONERA/AIRBUS sur
Iétude des effets d’installation relatifs aur nouveauz concepts d’intégration motrice [75].

Pour conclure sur la présentation générale du probleme, la figure (6) propose deux spectres
de bruit typiques d’un moteur classique aux régimes de décollage et d’approche. Le bruit de
soufflante apparait comme la superposition d’un bruit a large bande du a la turbulence qui
se développe sur les pales du rotor et d’une succession de raies a la fréquence de passage des
pales (BPF: Blade Passage frequency) et ses harmoniques, due au mouvement de rotation du
rotor. D’autres raies moins prépondérantes comme les raies de BSN (pour: Buzz Saw Noise)
sont parfois visibles aux basses fréquences lorsque la vitesse en bout de pale du rotor devient
supersonique. Au décollage, le spectre est dominé par le bruit de soufflante. A I'approche le
bruit de turbine apparait comme souvent sous la forme de raies élargies (effet «meule de foin»)
liées & la diffusion de la fréquence de passage des aubes de turbine par les structures turbulentes
du jet. La fréquence de passage des pales ainsi que ses harmoniques figurent dans le tableau
(Fig. 7) pour un moteur classique. La gamme de fréquence d’intérét s’étend ainsi de 0 & 7000H z
environ, ce qui correspond a des valeurs de la fréquence réduite adimensionnalisée kR entre 0
et 140, ou R, de l'ordre de 1.2m, est le rayon de 1’éjection secondaire. Il faut donc disposer de
méthodes prédictives capables de couvrir cette large gamme de fréquence.
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Décollage Approche
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Fic. 6 — Exemple de spectre de bruit rayonné par une soufflante de turboréacteur pour deux
régimes caractéristiques du décollage et de ’approche.

REGIME Mach extérieur Fréquence
APPROCHE 1100Hz (1 BPF)

2900 rpmc 0.22 2200Hz (2 BPF)
DECOLLAGE 1430Hz (1 BPF)

3900 rpmc 0.25 2860Hz (2 BPF)

Fic. 7 — Fréquence fondamentale et ses harmoniques pour un moteur classique en régime
d’approche et de décollage.

Au final, la transposition en vol des spectres de bruit fournit le niveau sonore en vol de chacune
des sources de bruit et le bruit total de 'avion.
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2. Les outils
Le développement d’un nouvel avion est associé a une série de besoins et de contraintes.

Depuis une étude de marché et une premiére esquisse du produit jusqu’a la phase finale de
développement, une succession logique d’activités destinées a minimiser les risques suit le cycle

de développement schématisé sur la figure (8).

Sélection Définition

Spécifications i 6
Idée nouveau Configuration etpprototype \P/rglmmr Certification eEr?tsr:fvice
concept de base
Etudes paramétriques
|
»

Souplesse et rapidité Etudes numériques complétes

Fic. 8 — Schéma simplifié du cycle de développement d’un avion et jalons indicatifs.

Dans les perspectives actuelles de forte réduction des nuisances sonores, le département acous-
tique est sollicité au cours de chacune des phases du processus pour fournir une estimation des
niveaux de bruit extérieurs et ce des la phase d’avant-projet. La prédiction de I'impact acous-
tique des effets d’installation s’inscrit a plusieurs niveaux dans cette progression. Au début du
développement, la définition de différents concepts donne lieu a de nombreuses études compa-
ratives devant aboutir a la sélection d’une configuration optimale. C’est a ce stade que sont
réalisées de nombreuses études paramétriques, nécessitant des outils de prédiction souples et ra-
pides, d’une précision néanmoins suffisante pour justifier le choix d’une configuration. Une fois
cette configuration de base définie (position des moteurs, taille de la voilure...) des prédictions
de bruit beaucoup plus précises sont exigées en vue de garantir la certification acoustique de
I’avion. Chaque phase de développement est donc associée a des besoins spécifiques en termes
d’outils de calcul.

Le bureau d’études acoustiques dispose actuellement de deux méthodes pour évaluer I'impact
des effets d’installation sur le bruit rayonné: I’expérimentation et la modélisation. L’acquisition
de données expérimentales en soufflerie anéchoique au cours de projets de recherche européens
a permis de mettre en évidence des effets d’installation sur des configurations conventionnelles
aussi bien que non conventionnelles [78]. Cependant, le coit d’une campagne d’essais reste trop
élevé pour utiliser 'expérimentation dans un but prospectif. Les industriels se tournent donc
naturellement vers des modeles de calcul, plus ou moins complexes, associés a des hypotheses sur
la géométrie de l'avion, les écoulements de l'air, le comportement acoustique des matériaux,
et la nature des sources aéroacoustiques. Il existe deux familles de méthodes, les méthodes
analytiques et les méthodes numériques. Les méthodes analytiques permettent une trés bonne
compréhension des phénomenes physiques et combinent les avantages d’une mise en oeuvre
simple et de faibles cotiits en temps de calcul. Leur application est en revanche souvent limitée
par des hypotheses simplificatrices, notamment géométriques. Les modeles numériques résolvent
des problemes fondés sur des hypothéses plus réalistes par la prise en compte de géométries
complexes et d’écoulements non uniformes. Ces méthodes sont naturellement plus gourmandes
en ressources informatiques et nécessitent des temps de calcul plus longs. Le tableau de la
figure (9) fournit une liste exhaustive des outils disponibles actuellement & AIRBUS France
pour I’étude des effets d’installation.
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Les méthodes numériques directes, dont le code BEM? ACTISS et le code FEM? ACTRAN
sont capables de modéliser la propagation et la diffraction d’une onde acoustique en présence de
matériaux a impédance localisée. Ces deux méthodes numériques sont couramment appliquées
pour évaluer et optimiser le rayonnement acoustique des entrées d’air et conduits d’éjection des
moteurs [24][47] ainsi que le niveau sonore a l'intérieur des avions [62]. Cependant, le champ
aérodynamique réel au voisinage de 'entrée d’air et de ’éjection, caractérisé notamment par
des couches de mélanges rotationnelles et de forts gradients de température, s’écarte du mo-
dele d’écoulement porteur potentiel. Dans la perspective d’augmenter la précision des résultats,
trois nouveaux codes sont & I’étude, le code FEE* sAbrinA et le code FW-H KIM en collabora-
tion avec 'TONERA ® ainsi que le code DGM® ACTRAN-DGM en collaboration avec la société
FFT7 de Louvain. De plus, la modélisation des effets d’installation pour une source harmonique
telle que le bruit généré par une soufflante de turboréacteur implique la résolution de problemes
de tres grande taille au sens acoustique, c’est-a-dire pour lesquels la dimension caractéristique
du domaine de calcul est tres grande comparée a la longueur d’onde. Les méthodes classiques
d’éléments finis de frontiéres ou de volume se révelent inadéquates pour traiter ce type de pro-
blemes. De ce fait, AIRBUS développe en collaboration avec différents partenaires de nouvelles
méthodologies pour traiter ces problemes dont principalement les méthodes asymptotiques et
les méthodes de décomposition de domaine.

Les méthodes asymptotiques sont des méthodes GTD?® dites méthodes de rayons valables en
hautes fréquences procédant par décomposition du champ total en interactions élémentaires,
champ direct, champ réfléchi, champ diffracté. Chaque interaction élémentaire est calculée par
tracé du rayon géométrique correspondant & la propagation de l'onde acoustique depuis la
source jusqu’au récepteur. L’énergie acoustique associée & chaque rayon est ensuite déduite
de la longueur de parcours et de la nature du rayon. Nous reviendrons plus en détail sur ces
méthodes au chapitre II.

Au cours de cette these, notre attention s’est portée préférentiellement sur les méthodes de dé-
composition de domaine et de couplage. Ces méthodes reposent sur une partition du domaine
de calcul en sous-domaines et 1'utilisation du code le plus adapté sur chacun des sous-domaines.
La nacelle occupera par exemple un domaine D1 et 'aile et le fuselage un second domaine D2.
La communication entre les deux domaines se fait par I'intermédiaire d’une surface dite de Kir-
chhoff, surface fictive entourant la nacelle et les perturbations de ’écoulement: le champ induit
sur la surface de Kirchhoff par le rayonnement de la source acoustique dans le domaine D1 joue
le role de source rayonnant dans le domaine D2. Plusieurs codes numériques parmi 1’éventail
disponible (tableau 9) sont susceptibles d’étre couplés afin de tirer profit de leur spécifité. En
particulier, on privilégie dans le domaine D1 entourant la nacelle les codes capables de prendre
en compte un écoulement non uniforme, comme les codes FEM ou FEE. Suffisamment loin du
domaine D1 pour considérer I’écoulement uniforme, on utilise des méthodes BEM, parlant alors
de couplage FEM/BEM ou FEE/BEM. Dans la perspective de réaliser et valider ces couplages,
une étude préliminaire consiste a utiliser un code BEM dans les deux domaines, couplage dit
BEM/BEM.

. Boundary Element Method

. Finite Element Method

. Full Euler Equations

. Office National d’Etudes et de Recherches Aéronautiques
. Discontinuous Galerkin Method

. Free Field Technologies

. Geometrical Theory of Diffraction

Q0 ~J O Ut W N
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3. Objectifs de I'étude et organisation du mémoire

Ce mémoire déploie un ensemble de résultats portant sur la prédiction des effets d’installa-
tion, dont I’objectif principal est d’évaluer I'effet de la structure d’un avion sur le bruit rayonné
par les entrées d’air ou conduits d’éjection des moteurs et ainsi de fournir un outil pour la
conception d’architectures capables de minimiser I'impact sonore au sol. Cette problématique
est assez récente. En effet, les industriels n’avaient pas besoin jusqu’a présent de prédictions de
bruit d’une telle précision. En outre, les moyens de calcul ne permettaient pas de prendre en
compte des domaines aussi grands en termes de longueur d’onde. Ce mémoire constitue donc, &
notre connaissance, I'un des premiers documents de synthese sur le sujet. Pour traiter au mieux
ce theme tres vaste, nous avons progressé pas a pas dans nos études, en partant de modeles
simples pour comprendre les phénomenes physiques mis en jeu, et en intégrant progressivement
des niveaux de complexité physique supérieurs.

Dans cette perspective, les chapitres 1 et 2 introduisent deux modeles analytiques dédiés
respectivement & la modélisation de la diffraction par des écrans plans (voilure) et cylindriques
(fuselage) en présence d’un écoulement uniforme. Le premier modele, fondé sur les travaux
de H.M. Macdonald [52], repose sur la résolution de I'’équation d’onde avec conditions aux
limites rigides sur le plan diffractant. Il fournit une solution exacte du probléme pour un demi-
plan et une solution approchée dans le cas d’une géométrie finie. Le chapitre 2 propose un
nouveau développement mettant a profit la théorie géométrique de la diffraction empruntée &
I’optique pour calculer, sous les hypotheses de ’approximation haute-fréquence, la contribution
des rayons réfléchis et diffractés par un cylindre rigide. A chaque étape, les comparaisons avec
des mesures disponibles, ou les confrontations des résultats a des calculs numériques assurent la
cohérence et la validité des méthodes développées. L’objectif final de ces deux chapitres est la
mise en place d’une méthodologie analytique susceptible de se préter aux études paramétriques
rapides pour sélectionner des configurations d’avion qui pourront étre précisées par un calcul
numeérique plus lourd.

Le chapitre 3 est dédié aux méthodes de calcul numériques. Nous nous limiterons tout au long
de ce mémoire aux sources de bruit du moteur de type harmonique produites par les parties
tournantes telles que soufflante amont/avale et turbine et les phénomeénes de propagation des
ondes acoustiques dans les conduits d’entrée d’air et d’éjection, supposés connus, constituent
les données d’entrée de notre probleme. Dans ce contexte, ce chapitre met ’accent sur une mé-
thodologie de décomposition de domaine et de couplage BEM/BEM mise en place pour ’étude
des effets d’installation, aprés un bref rappel de la formulation intégrale par éléments finis de
frontiere et des hypotheses inhérentes & ces méthodes. Les résultats des calculs de couplage
sont ensuite comparés & des mesures en chambre sourde réalisées au laboratoire d’acoustique
d’AIRBUS France, assurant la validation de la méthode aussi bien en configuration convention-
nelle qu’en configuration non conventionnelle. La méthode de décomposition de domaine est
enfin généralisée au couplage entre un code numérique quelconque et un code BEM, via une
surface de Kirchhoff assurant la communication entre les deux domaines, dans la perspective
de modéliser un écoulement réaliste autour du moteur.

Le chapitre 4 revient pour finir sur les méthodes analytiques, au regard des enseignements
apportés par les méthodes numériques. Il propose un modele de source recréant artificiellement,
a partir d’associations de monopoles, le comportement d’un mode, dans le but d’améliorer la
prédiction du calcul de l'effet d’installation par les méthodes analytiques.

En résumé, les objectifs de ce mémoire s’organisent principalement autour de trois points:

— Développer et valider des modeles analytiques de prédiction des effets d’installation pré-
pondérants en configuration conventionnelle ou non conventionnelle.

— Evaluer la capacité et le domaine de validité des méthodes numériques disponibles au sein
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d’AIRBUS a prédire les effets d’installation dans le cas de configurations géométriques et
d’écoulements réalistes, par comparaison avec des résultats expérimentaux.

— Utiliser les différentes méthodes analytiques ou numériques pour analyser les différents
phénomenes physiques gouvernant ces effets, et calculer enfin le bruit rayonné en champ
lointain pour une large gamme de fréquences d’intérét.
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Modele analytique de la diffraction du
rayonnement d’'une source monopolaire
par un écran

I.1 Introduction

Les méthodes de calcul alternatives aux méthodes numériques, fondées sur des géométries
et des écoulements simples, constituent un moyen de prédiction privilégié pour 'industrie. Dans
cette perspective, ce premier chapitre initie une démarche progressive de I’étude des effets d’ins-
tallation: un premier modele analytique assimilant les surfaces portantes & des surfaces planes
et le rayonnement du moteur au rayonnement d’une source omnidirectionnelle est développé
puis confronté a des résultats de mesures et de calculs numériques sur ces mémes géométries
simplifiées, conduisant & une premiere estimation de ces effets en configurations conventionnelle
et non conventionnelle. En préalable a une étude numérique sur des géométries réalistes, cet
exercice est moins complexe et moins cotliteux a mettre en oeuvre, offre une meilleure compré-
hension des phénomenes physiques et permet des études paramétriques souples et rapides. Une
démarche identique est adoptée au chapitre suivant dans le cas des surfaces cylindriques.

La modélisation de la diffraction par un écran a fait 'objet de nombreuses études que I'on

peut classer en trois grandes familles: les méthodes empiriques et semi-empiriques, les méthodes
analytiques et les méthodes géométriques.
Les méthodes empiriques apparaissent avec Maekawa [53], 'un des premiers physiciens a four-
nir une courbe expérimentale d’atténuation d’une onde acoustique par un demi-plan (Fig. I.1).
Considérant une source sphérique, il a mesuré les niveaux de pression dans la zone d’ombre
pour différentes fréquences et positions de la source. Il a ainsi obtenu différentes valeurs d’atté-
nuations en fonction du nombre de Fresnel N égal & 26/, ou § désigne la différence de marche
entre le rayon direct et le rayon diffracté par le bord. Par la suite, la ligne de tendance dessinée
par Maekawa a été reprise dans plusieurs articles, notamment ceux de Kurze et Anderson [42],
Rathe [70], Wong [91], Beranek [6] et Berton [7]: on y retrouve énoncée la formule empirique
suivante, reliant 'atténuation d’un demi plan et le nombre de Fresnel N :

V2rN n
tanh V27 N

Cette formule est couramment appelée équation de Berton. Plus tard, Lam [43] a prolongé le
travail de Maekawa a des géométries finies en sommant, a la place des énergies, les amplitudes

Att = 201og 5. (L.1)
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complexes des pressions acoustiques le long des chemins de parcours. Ceci lui permet de prendre
en compte les interférences entre les deux bords diffractants et améliore de fagon considérable
les prédictions du modele de Maekawa. Enfin Muradali et Fyfe [61] ont étendu avec succes cette
étude en utilisant la formulation de Kurze-Anderson et le travail de Pierce [68].
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Fi1c. 1.1 — Courbe exzpérimentale de l'atténuation par un demi-plan due & Maekawa [53] en
fonction du nombre de Fresnel N. Les points représentent les mesures et la courbe unie la ligne
de tendance déduite par Maekawa.

Le champ diffracté par un obstacle peut également étre calculé de maniere exacte par résolution
de I’équation d’onde avec les conditions aux limites appropriées sur la surface de 'objet. Pour un
obstacle rigide, on impose par exemple la nullité de la dérivée normale du potentiel acoustique
sur la surface. La premiere solution analytique rigoureuse a été développée par A. Sommerfeld
en 1896 [82], dans le cas d’une onde plane harmonique en incidence normale sur un demi-
plan rigide. Ce probleme classique de diffraction par un bord semi-infini a été ensuite résolu
directement & ’aide d’une technique de Wiener-Hopf par Noble [64] en 1958, puis Jones [34] en
1964. Néanmoins, cette approche reste difficile & mettre en oeuvre et le probléme ne se résout
bien que pour des formes diffractantes géométriquement simples. Macdonald [52] a résolu le
méme probléeme dans les cas d’une onde cylindrique et d’une onde sphérique, exploitant une
représentation intégrale de la fonction de Hankel. A partir de cette solution, Cooke [19] a déduit
une formule approchée de la diffraction d’une onde sonore par un demi-plan en champ lointain
pour des grands nombres d’onde.

Pour mieux comprendre le phénomene de diffraction d’une onde sonore, on peut aussi s’inté-
resser a la loi de Huygens et a la théorie de 'optique ondulatoire, détaillées dans 'ouvrage de
Max Born et Emil Wolf [9]. En effet, au XVIIe siecle Huygens a analysé la nature ondulatoire
de la lumiere et son modele dédié aux ondes lumineuses s’adapte bien pour décrire le comporte-
ment des ondes acoustiques. Son approche qualitative des phénomeénes ondulatoires est inspirée
d’ailleurs des rides qui se forment & la surface de I'eau. De méme, de 'hypothese de Fresnel-
Kirchhoff dérive un modele acoustique classique, sous ’hypotheése d’'une composante normale
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de vitesse et d'une pression nulles sur la surface masquante. L.M.B.C. Campos et F.J.P. Lau
[13][14] ont utilisé cette méthode pour calculer 'effet de masquage d’une source ponctuelle par
une plaque de longueur finie: appelée également méthode des sources virtuelles, elle consiste a
remplacer la source réelle par une distribution de sources virtuelles situées autour de l'objet
diffractant et rayonnant vers I’observateur en champ lointain.

Keller [38][44] introduit en 1962 la théorie géométrique de la diffraction GTD (Geometrical
Theory of Diffraction) pour étudier le probleme de la diffraction et du masquage. Cette nouvelle
théorie de la propagation des ondes est en fait une extension de 'optique géométrique fondée
sur I’hypothese d’une onde se propageant le long de rayons. On distingue deux types de rayons:
les rayons diffractés par une aréte et les rayons rampant sur la surface de 1'objet. Lorsqu’un
rayon rencontre une aréte vive, il engendre un cone de rayons diffractés dont ’amplitude dépend
de la géométrie du bord diffractant et de 'angle d’incidence des rayons. Les rayons rampants,
quant & eux, apparaissent lorsqu’un rayon arrive en incidence rasante sur un objet courbe. A
I’heure actuelle, la GTD est activement utilisée par la communauté acoustique. Pour des formes
simples, les méthodes de rayons sont utilisées dans des codes analytiques: nous développons
cette technique sur le cas particulier de la diffraction d’une onde par un cylindre au chapitre
1I. Par ailleurs, de plus en plus de codes numériques haute-fréquence font appel & la GTD pour
traiter des géométries plus complexes. En particulier, certaines applications du code ActiHF
développé par EADS-IW ! et largement utilisé au sein du département acoustique d’AIRBUS
France seront présentées dans la suite de ce mémoire.

Ce chapitre se propose d’exposer la théorie analytique du calcul de la diffraction du rayonne-
ment d’une source monopolaire par une géométrie plane en présence d’un écoulement uniforme.
C’est sur ces éléments que repose le code de calcul SCAT (SCattering Analytical Tool) déve-
loppé a AIRBUS France au cours de cette thése, reprenant les travaux de F.R.M. Van Der Zijpp
[88] réalisés dans le cadre d’un stage de DEA. D’un modele exact de calcul de la diffraction
d’une source ponctuelle par un demi-plan, nous déduisons une approximation plus performante
en temps de calcul et plus facile & implémenter, dont nous évaluons l’erreur par rapport a la
solution exacte. Une fois le domaine de validité de ce modele parfaitement défini, la méthode
est étendue au calcul de la diffraction par une aile de corde finie en présence d’un écoulement
uniforme.

.2 Formulation du probleme sans écoulement

1.2.1 Présentation des modeles

Le modele analytique retenu pour le code de calcul SCAT est un modele générique de calcul
de la diffraction d’une source ponctuelle omnidirectionnelle par un demi-plan. La solution exacte
du calcul du champ diffracté a été établie par Macdonald en 1915 dans [52] et une approximation
asymptotique beaucoup plus facile & implémenter numériquement a été décrite par Cooke en
1971 [19]. Pour ces deux modeles, on considere le demi-plan défini par y = 0 et > 0, 'axe z se
trouvant le long du bord diffractant (Fig. I.2). En coordonnées cylindriques? on considere une
source S de coordonnées (r¢,p0,0) et un récepteur P quelconque de I'espace de coordonnées
(r,¢,2). La distance de la source au récepteur s’écrit alors

PS = R=/r24ro2 —2rrgcos (¢ — ¢o) + 22. (L.2)

1. Centre Commun de Recherche d’EADS
2. Bien que Macdonald travaille a I'origine en coordonnées sphériques, toutes les équations présentées dans ce
chapitre sont écrites en coordonnées cylindriques
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Observateur

Fic. 1.2 — Modele de Macdonald: configuration géométrique.

Dans les calculs a suivre, on introduit une source image ou source miroir, notée S, symétrique
de la source S par rapport au demi-plan diffractant, de coordonnées (r¢,2m — ¢,0). La distance
de la source image au récepteur s’écrit alors:

PS =R =\/r2 412 —2rrycos (¢ + ¢g) + 22. (L.3)

Il est important de bien noter que cette source miroir n’est pas une véritable source acoustique
mais une source fictive. C’est un artifice mathématique de calcul qui apparait naturellement
dans la formulation du champ diffracté. Nous reviendrons sur ce point particulier un peu plus
loin. En coordonnées cylindriques, le champ de pression incidente pour une source monopolaire
en espace libre s’écrit de la fagon suivante:

Aeik(COt—R)

i (L4)

pr (T7¢7z) =

ou A est Pamplitude de la source monopolaire, k& = 27/A le nombre d’onde, A la longueur
d’onde et ¢y la célérité. D’apres [52], le champ de pression en présence d’un demi-plan peut
s’écrire sous la forme:

p(r,p,z) = AetFoly, (L5)

L’expression de la fonction U est explicitée ci-apres pour la solution exacte de Macdonald d’une
part, et 'approximation de Cooke d’autre part.

e Formulation exacte du probleme sans écoulement: le modele de Macdonald
Dans la solution exacte de Macdonald, la fonction U prend la forme suivante

- Diffraction par un demi-plan, solution exacte de Macdonald:

o ik [ ‘ ik % ‘ B
U(k,&o,R.&0,R) = —?/ H;® (kR cosh &)dé — ?/ H{® (kR cosh £)d¢ (1.6)
— 50 —00

La premiére intégrale correspond a la contribution de la source acoustique S et la seconde &
la contribution de la source miroir fictive S. Les parametres £y et & sont définis de la maniere
suivante:

sinh§y = (2‘/1270) cos(¢;¢°),

_ L7
sinh&y = (2‘/1—;%) cos(¢+2¢’°). (L)
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La notation H;® désigne classiquement la fonction de Hankel (fonction de Bessel de troisi¢me
espece):
Hy ) (x) = Jy(z) — iYi(x). (L8)

On note que la fonction U est bien définie en dehors des points source et source miroir. Préci-
sément,

— lorsque l'observateur se trouve au voisinage du point source, c’est-a-dire lorsque R tend
vers 0, la seconde intégrale est bien définie mais la premiere intégrale diverge: s’approcher
indéfiniment de la source réelle n’a pas de sens physique.

— Lorsque I'observateur se trouve au point source miroir, c’est-a-dire lorsque R tend vers
0, il n’y a a priori aucune limitation physique a évaluer le champ acoustique dans cette
région de lespace ou il n’y pas de source sonore réelle. Ainsi, la premiere intégrale est bien
définie et la seconde intégrale doit admettre une valeur limite, difficilement maitrisable
numériquement: il s’agit d’une compensation entre le domaine d’intégration dont la me-
sure tend vers 0 et 'intégrande dont la valeur devient infiniment grande. C’est pourquoi
la solution peut étre parasitée pour un observateur placé dans cette zone.

~ 4 Region 1 lnjzideut‘
S 4 Réfléchi
b £ Diffracté
B
ki b
> Région 2 >
. 7
Incident ,
Diffracté , % Région 3
¥
’
r Diffracté

Fic. 1.3 — Diffraction du rayonnement d’une source monopolaire par un demi-plan calculée par
le modéle de Macdonald a 680H z sans écoulement.

La figure (1.3) illustre le champ issu d’une source ponctuelle omnidirectionnelle et diffracté par
un demi-plan d’équation {y = 0 et z > 0} calculé par le modele exact de Macdonald: 'onde
incidente contourne le bord diffractant et contamine la zone d’ombre géométrique. Dans la
zone éclairée, la réflexion de I'onde incidente sur le demi-plan est mise en évidence par des
interférences entre le champ direct et le champ réfléchi. Cette figure peut en fait étre découpée
en trois régions (figure de droite): dans la région 1, 0 < ¢ < 7 — ¢y, les champs directs, réfléchis
et diffractés coexistent et s’additionnent; dans la région 2, m — ¢pg < ¢ < 7 + ¢pp, les champs
incidents et diffractés sont présents mais pas le champ réfléchi; la région 3, d’étendue angulaire
T+ ¢ < ¢ < 27, est la zone d’ombre géométrique ou seul le champ diffracté se propage. Dans
le cas de la figure (I1.3), aucun probléeme numérique n’est observé a I’endroit de la source image.

e Formulation approchée du probleme sans écoulement: modeéle de Cooke

Contrairement au modele de Macdonald rigoureusement exact dans tout I'espace, plusieurs
hypotheses sont effectuées dans le modele de Cooke. Pour une meilleure compréhension du
modele, les grandes lignes du calcul sans écoulement méritent d’étre rappelées. Le lecteur pourra
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se reporter a 'annexe A pour le détail complet de tous les développements. Le modele de Cooke
utilise comme point de départ la représentation intégrale obtenue par Macdonald:

U(k,&o,R.&0,R) / H®( choshf)df——/ H,®(kRcosh&)dé =V +V. (L9)

Intéressons nous uniquement au premier terme intégral V' - les mémes manipulations s’effectuent
naturellement sur le second V - que nous décomposons en deux parties?:

Vv = —% H;® (kR cosh £)d¢
2 e, . (1.10)
— _% Hl()(choshf)df——/ H,@ (kR cosh €)d¢
0

Le calcul exact de la premiere intégrale est un résultat classique (voir Annexe A.0.1):

ik +OOH(2)(kR hf)df’—eiikR
3/, 1 cos =g

(L11)

Quant & la deuxieme intégrale, sous 'hypothese kR > krg elle admet le développement asymp-
totique suivant:

ik [0 —ikR

5 | EPEResh ) = —— (=) - s
i+l oir? 19y 15 P
BNl ek R el 7y A )(D |
112

Dans l'expression ci-dessus, C(-) et S(-) sont les intégrales de Fresnel standard évaluées en

B =2\ kR/my avec y' = \/(cosh&y —1)/2. De la, V s’écrit

—ikR
= (1 sign(&o) (i + DIC) - iS()]
i—1 iR 19y 15 ) '
me A Ak - tar %))

V(&o,k,R)
(L13)

On en déduit une expression similaire pour V en remplacant R par R et 3 par §' et on obtient
I’expression finale de U:

- Diffraction par un demi-plan, approximation de Cooke d’ordre élevé:

—ikR

v = ¢ (l—i—sign(go)((z'—l—l)[c(ﬁ)—is(ﬁ)]

2R
=L oikry?, L9y 150 2
- ety g B ) -
—ikR _ _ _ '
+ S (L sien@) (6 +DICB) ~is(B)]

11 oikrg? 199" 15 P
R — — =(1 —
kR e IR Ty A ﬂ))

3. la fonction H1(2)(kR cosh £) est symétrique par rapport au parametre ¢ donc lintégration peut se faire
indifféremment sur l'intervalle ] — oo, 0] ou [0, + ocof.
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Une approximation d’ordre plus faible s’obtient en ne conservant que les intégrales de Fresnel
dans ’approximation intégrale:

- Diffraction par un demi-plan, approximation de Cooke d’ordre faible:

o—ikR ‘ , .
R T N
+ oV (1 4 sign(&) (i + 1)[C(B) — iS(B)))

La figure (I.4) illustre la solution du probleme de la diffraction du rayonnement d’une source
ponctuelle par un demi-plan calculée par "approximation d’ordre élevé du modele de Cooke.

1

0.9

038

B 107

10.6

105

-10.4

0.3

0.2

Fi1c. 1.4 — Diffraction du rayonnement d’une source monopolaire par un demi plan calculée par
le modéle de Cooke a 680H z sans écoulement.

Le résultat est semblable & celui de la figure (1.3) obtenu par le calcul exact de Macdonald.
Les seules différences sont visibles dans la zone d’ombre géométrique ou certaines erreurs ap-
paraissent au voisinage du point source miroir.

1.2.2 Evaluation de I'erreur de I’approximation de Cooke

e Approximation d’ordre élevé
Afin d’évaluer I'erreur de I’approximation de Cooke par rapport a la solution exacte de Macdo-
nald, les solutions des deux modeles sont comparées. Pour cela, 'intégrale (1.6) est décomposée
en parties réelle et imaginaire et calculée numériquement a partir de I’expression:
€o &o £o
W*(&o,k,R) = / H1,® (kR cosh £)d¢ :/ Ji(kR cosh&)d¢ — i Yi(kRcosh¢)d¢ (1.16)
0 0 0

ou Ji(z) et Yi(z) sont respectivement les fonctions de Bessel de premiere et deuxieme especes.
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Les figures de gauche (1.5) et (1.6) représentent ’évaluation numérique des parties réelles et
imaginaires de W*(&g,k,R) pour 0 < &, < 1.6 et a = kR = 2,4,6 et 8. De méme, les figures de
droite (I.5) et (1.6) représentent les valeurs des parties réelles et imaginaires de I’approximation
de Cooke d’ordre élevé pour les mémes parametres. Enfin, la figure (1.9) met en évidence 'erreur
relative de ’approximation de Cooke d’ordre élevé par rapport au calcul exact de l'intégrale de
Macdonald.

intégration numérique approximation de Cooke ordre élevé
T T T

0.7 T T 0.7 T T T

— a=2 — a=2
— a=4
— a=6
— a=8 e

Partie réelle de W*(,,a)
Partie réelle de W*(,,a)

Fia. 1.5 — Intégration numérique de la partie réelle de W*(&g,a) (o gauche). Approzimation
de Cooke d’ordre élevé de la partie réelle de W*(&p,a) (a droite).

intégration numérique approximation de Cooke ordre élevé
T T T T T T T T
— a=2 — a=2
L|— a=a 4 L|— a=4 4
0251 27¢ 025 T 4%
— a=8 — a=8
0.2 0.2 <
0.15 0151 4
< <
o 01 o 01F 4
¥ ¥
= =
© 005 ©  0.05F .
° ° S
<} o = —
3 0 g 0T
£ £
g g
E -0.05 E -0.05- al
i) i)
r=R 01k . 4
£ 01 g -01
o o N
-0.15 -0.15[ 3
-0.2 -0.2 .
-0.25 -0.25F o 1
I I I I I I I I I I I I I I
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 14 16 0 0.2 04 0.6 0.8 1 1.2 14 16
% %

Fi1a. 1.6 — Intégration numérique de la partie imaginaire de W*(&y,a) (a gauche). Approzi-
mation de Cooke d’ordre élevé de la partie imaginaire de W*(£y,a) (a4 droite).

Cette erreur dépend donc:

— du parametre ¢ = kR, c’est-a-dire de la fréquence.
— du parametre £y qui dépend de la position de I'observateur pour une position de source
donnée. Nous décrirons plus loin I’évolution du parametre £y dans ’espace.

Aux différentes fréquences étudiées (Fig. 1.9), 'erreur relative reste inférieure & 1 % pour des
valeurs de &y inférieures a 0.8; elle augmente rapidement pour des valeurs de &, supérieures.
De plus, lorsque &y est inférieur a 0.8, 'erreur relative diminue quand ¢ = kR augmente:
I’approximation est meilleure aux fréquences élevées. L’approximation de Cooke prend tout
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son intérét en termes de temps de calcul pour I’évaluation du champ rayonné par un ensemble
de sources, lorsque le nombre de sources augmente (voir chapitre IV).

e Approximation d’ordre faible
Il est également intéressant de regarder I’approximation d’ordre faible obtenue en ne conservant
que les intégrales de Fresnel dans 'approximation de Cooke:

—tkR
W (&o.k,R) = == (1 = D[C(B) — iS(6)]. (L17)
o intégration numérique o approximation de Cooke ordre faible

v \ f\ j\ SV

Partie réelle de W*(,a)
Partie réelle de W*(,a)

Fi1a. 1.7 — Intégration numérique de la partie réelle de W*(&y,a) (a gauche). Approzimation
de Cooke d’ordre faible de la partie réelle de W*(&o,a) (a droite).

intégration numérique approximation de Cooke ordre faible
0.4 T T T 0.4 T T T T
— a=2 — a=2
— a=4 — a=4
— a=6 — a=6
031 — a=8 031 _ a8

Partie imaginaire de W*(€,a)
Partie imaginaire de W*(&,a)
°

Fi1a. 1.8 — Intégration numérique de la partie imaginaire de W*(&y,a) (a gauche). Approxi-
mation de Cooke d’ordre faible de la partie imaginaire de W*(&y,a) (4 droite).

Les figures de gauche (I.7) et (I.8) représentent respectivement ’évaluation numérique des
parties réelles et imaginaires de W*(&g,k,R) pour 0 < &, < 4 et a = kR = 2,4,6,8. De méme
les figures de droite (I.7) et (I.8) représentent respectivement les valeurs des parties réelles
et imaginaires de l'approximation de Cooke d’ordre faible pour les mémes parametres. La
figure (1.10) montre Perreur relative entre le calcul exact de 'intégrale de Macdonald et cette
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approximation de Cooke ordre élevé
T T T

approximation de Cooke ordre faible
T

10 T T

Erreur relative
Erreur relative
=
5
T
.

L L L L L L
0 0.5 1 15 2 25 3 35 4

Fic. 1.9 — Valeur absolue de Uerreur re- FI1G. 1.10 — Valeur absolue de l’erreur re-
lative de approzimation de Cooke d’ordre lative de approximation de Cooke d’ordre
élevé. faible.

approximation. L’erreur relative apparait constante et égale & 10 %. Elle est indépendante de
a et pratiquement indépendante de la valeur de &p.

L’approximation de Cooke d’ordre élevé devient tres performante & haute fréquence et pour
des valeurs de &y inférieures a 0.8. Dans ces conditions elle pourra étre utilisée de maniere
satisfaisante en lieu et place d’un calcul exact plus gourmand en temps de calcul. Quant & ap-
proximation d’ordre faible, son gain de temps est minime en comparaison de I'erreur commise
par rapport a approximation d’ordre élevé. On lui préferera donc cette derniere.

e Evolution du parameétre £y dans I'espace

Dans tout ce qui précede, nous avons parlé d’erreur en fonction du parametre £;. Ce parametre
n’est pas évident & appréhender géométriquement. Il dépend des coordonnées de la source, de
celles du récepteur, et de la distance source-récepteur, mais ne correspond a aucun parametre
apparent sur la figure (1.2).

0

Fic. 1.11 — Cartographie des valeurs de &y correspondant a une position angulaire de la source
¢po = 45°.

Cependant, il est possible d’associer des régions de ’espace aux différentes valeurs de &y: nous
avons donc tracé une cartographie des valeurs de &y en fonction de la position de 1'observateur
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¢ et du rapport r/ry pour une position angulaire de la source ¢y = 45° (Fig. [.11). Les valeurs
minimales de £j, correspondant aux régions ou I’approximation est la meilleure, sont atteintes
a la frontiere de la zone d’ombre géométrique ¢ = ¢y + 180° (ici 225°) et les valeurs maximales
au niveau du point source (ici 45°). Bien siir, il faut garder a l’esprit le fait que l'intégrale de
Macdonald doit aussi étre évaluée pour la source miroir. Or la variation du parametre & est
identique & celle de &: fortes valeurs dans la zone de transition ombre/lumiére miroir et faibles
valeurs pres de la source miroir. Finalement on conclut & une erreur relative totale faible et
a une approximation de la solution exacte par le modele de Cooke tres satisfaisante lorsque
I’observateur se situe suffisamment loin de la source et de la source miroir.

e Evolution de I'erreur en fonction de la position de la source (rg,¢o) et du récepteur (r,¢)
dans I'espace

Ayant défini des criteres de validité de D'approximation de Cooke d’ordre élevé en fonction
du parametre &y et étudié les positions relatives de I'observateur et de la source en fonction
de ce parametre, nous pouvons a présent décrire directement 1’évolution de l'erreur de cette
approximation en fonction de la position de 'observateur et/ou de la source. La figure (1.12)
représente 'évolution des parametres &g et &, donc de Perreur totale, dans I’espace observateur
pour deux positions différentes de la source.

5
45
4
135
: [y
125
; 2
15
, -
05

-6 -4 -2 ] 2 4 1] -6 -4 -2 ] 2 4 6

Fic. 1.12 — Evolution de Uerreur totale de Uapprozimation de Cooke d’ordre élevé dans 'espace
observateur pour ro = 1 ¢g = 5 (@ gauche) et pour ro =1 ¢g = 5 (a droite).

— Le demi-plan masquant est représenté en jaune.
— La zone d’ombre géométrique est délimitée par la droite figurée en rouge.
— La cardioide bleu ciel représente la ligne de niveau & = 0.8.

Pour un observateur situé a l'extérieur de cette cardioide, les valeurs de & sont inférieures a 0.8
ce qui assure une erreur relative inférieure & 1 % pour des fréquences supérieures & 7T0Hz. Par
conséquent, l'erreur est symétrique par rapport a la position du demi-plan et I’approximation
satisfaisante en dehors de deux zones entourant respectivement la source et la source miroir.

Nous disposons a présent de deux modeles analytiques pour le calcul de la diffraction d’une
source monopolaire par un demi-plan:

— une solution exacte valable dans tout 1’espace d’observation.

— une solution approchée valable sous 'hypothese kR >> krg, et dont l’erreur par rapport
a la solution exacte est inférieure & 1% loin de la source et de la source miroir (en terme
de longueur d’onde).
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Ces modeles permettent d’évaluer la diffraction par le bord d’attaque* d’une aile ou d’un em-
pennage dans le cadre des configurations non conventionnelles (moteur au-dessus de la voilure).
En configuration conventionnelle, le modele s’applique au calcul de la réflexion sous la voilure.
Cependant, dans le cas réel de I'installation d’un moteur au-dessus d’une aile d’avion, 'interfé-
rence entre le champ diffracté par le bord d’attaque et le bord de fuite est un phénomene non
négligeable & prendre en compte pour le calcul des effets d’installation. Il est donc nécessaire
d’introduire la diffraction par le bord de fuite dans les modeles.

1.3 Prise en compte de deux bords diffractants

e Position du probléme

En ’absence d’écoulement, les deux modeles analytiques précédents sont applicables de maniere
symétrique pour le calcul relatif & un bord d’attaque ou & un bord de fuite. Toutefois, sommer
les champs diffractés par ces deux bords nécessite certaines précautions. En effet, si la longueur
d’onde incidente est grande devant la corde de l'aile (distance entre le bord d’attaque et le
bord de fuite), la diffraction par le bord d’attaque est affectée par la présence du bord de fuite
et vice-versa. Les deux bords ne sont plus indépendants et la sommation directe n’est plus
valable. Dans le code analytique SCAT considéré ici, le calcul est appliqué indépendemment
aux deux bords d’une plaque rectangulaire de corde finie et les contributions correspondantes
sont sommées en champ lointain. En ce sens, le modele analytique est valable pour des longueurs
d’onde inférieures & la corde. Une étude de sensibilité a été menée afin de déterminer I’erreur
commise lors de la prise en compte de deux bords diffractants. Les principales conclusions de
cette étude sont présentées dans ce qui suit.

F1c. 1.13 — Plan de visualisation du champ total di a une source ponctuelle en présence d’une
plaque de grand allongement.

e Etude de sensibilité

L’évaluation de ’erreur commise par sommation des contributions des deux bords diffractants
de maniere indépendante est réalisée par comparaison avec un calcul BEM. La géométrie dif-
fractrante considérée dans le calcul numérique est une plaque rectangulaire de longueur 10m et
de corde ¢ = 2m. Une source ponctuelle est placée au-dessus de la plaque et le champ résultant
est calculé sur un plan de coupe contenant la source, perpendiculaire & la plaque diffractante

4. On appellera bord d’attaque et bord de fuite les deux bords d’une plaque en anticipant sur le cas d’'un
milieu en écoulement.
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(a) Analytique (b) BEM

Fic. 1.14 — Champ acoustique di a une source monopolaire située au-dessus d’une plaque de
corde 2m pour un rapport A/c = 0.5, calculé analytiquement (a) et numériquement (b).

(Fig. 1.13) ainsi que sur un arc d’observateurs situés en champ lointain sous la plaque dans ce
méme plan. Dans le calcul analytique correspondant, on considere un bord d’attaque et un bord
de fuite distants de ¢ = 2m d’envergure infinie et le champ résultant est calculé aux mémes
points d’observation. La figure (I.14) présente une premiere comparaison des résultats obtenus
par le calcul analytique et par le calcul BEM pour une valeur du rapport adimensionnel \/c
égale a 0.25: le modeéle analytique prévoit de maniére tres satisfaisante les caractéristiques du
champ acoustique autour de la plaque, en particulier le nombre de lobes d’interférences entre
le champ direct et le champ réfléchi. Plus précisément, ’ensemble des figures (I.15) présente les
résultats de comparaison entre les calculs analytiques et numériques obtenus pour trois valeurs
du rapport adimensionnel A/c, A/c = 0.25, 0.5 et 3: plus le rapport A/c augmente et plus le
calcul analytique s’écarte du calcul BEM de référence, donc plus ’hypothese d’indépendance
des deux bords semble erronée.

0.03

0.03

o
9
@

BEM —— BEM —— BEM ——
Analytique Analytique Analytique

0.025 0.025 0.025 2N
= = — ] = e N
L o002 L o002 £ L 002 p .
< < <
S S S
@ 0.015 @ 0.015 @ 0.015
a \ / a a
001 2 001 / . 001 :
Wanan/ ' at
0.005 N A 0.005 0.005 -
X \/ v v v/ X X
0 - 0 0
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 0 20 40 60 80 100 120 140 160 180
angle d'observation angle d'observation angle d'observation
(a) Ac =025 (b) A= 0.5 (c) Mc=3

Fic. 1.15 — Comparaison des champs de pression diffractés par une plaque de grand allongement
de corde 2m, obtenus par un calcul analytique et un calcul BEM.

Il est délicat de donner une limite stricte au-deld de laquelle le modele analytique n’est plus
convenable. Mais il est encore plus malaisé de fixer I'impact en décibels d’une telle approxi-
mation (donnée qui intéresse cependant prioritairement 'industriel). A titre indicatif, la figure
(I.16) propose une série de mesures d’écarts en décibels entre les prédictions du modele analy-
tique et du calcul de référence, évalués par le rapport des pressions, pour des valeurs du rapport
A/c comprises entre 0.25 et 3 (56 Hz < f < 680Hz). Le tableau (I.17) indique la correspon-
dance entre les fréquences calculées et le rapport \/c. Lorsque ce rapport devient supérieur a 1,
I'impact en décibel de la sommation des deux bords diffractants devient supérieur a 0.8dB. Une
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longueur d’onde égale ou inférieure a la corde assurera donc un respect acceptable de 'hypo-
these d’indépendance des deux bords dans le calcul du bruit total rayonné. Pour les longueurs
d’onde inférieures & une demi-corde, on assurera un impact inférieur & 1/2dB.

fréquence | A/c
% 680 0.25
500 0.34
i 340 | 0.5
o 154 250 0.68
E 170 1
FIE 136 1.25
E 113 1.5
1 97 1.75
ol 85 2
N R A 76 2.95
Lambcalcorde 68 2.5
56 3
F1G. 1.16 — Ecarts en dB entre les pré-
dictions des modéles analytique et nu- Fic. 1.17 — Correspondance entre la fréquence
mérique en fonction du rapport \/c. et le rapport \/c pour ¢ = 2m.

1.4 Prise en compte d’un écoulement dans le probleme de diffraction
par un demi-plan

Jusqu’a présent, nous avons considéré le cas d’une source fixe, en présence d’une surface
masquante fixe dans un milieu sans écoulement. L’étape suivante vers une modélisation plus
proche d’un élément de voilure consiste & intégrer un écoulement uniforme paralléle & la surface
masquante dans nos modeles. Dans ce cas, I'observateur pourra étre soit fixe par rapport a
la source (condition de soufflerie), soit en mouvement (condition de vol). L’électromagnétisme
a été le premier domaine de la physique a s’intéresser au probléeme de la diffraction par des
demi-plans. Pour ce genre d’applications, la question d’un écoulement ne se pose pas. L’intérét
acoustique est venu plus tard de sorte que la diffraction en présence d’un écoulement a regu
assez peu d’attention. C’est avec arrivée du concept de configurations non conventionnelles et
I'idée d’utiliser I'aile ou ’empennage d’un avion comme surface masquante pour le bruit des
moteurs, que la communauté acoustique a commencé & s’intéresser au probleme des sources
mobiles et de la diffraction en présence d’un écoulement. On peut citer a ce titre les travaux
de A. Dowling [23], V.E. Ostashev [65] et R. Ewert [26]. Morse et Ingard [60] en 1968 sont les
premiers a contourner de maniere élégante le probleme de I’écoulement uniforme en se ramenant
4 un probléme sans écoulement par une transformation adéquate. Amiet [5] et Candel [15] ont
également étendu le probleme de la diffraction d’'une onde plane par un demi-plan au cas
ou ce demi-plan est immergé dans un écoulement uniforme. Tous ces modeles procedent de
maniére identique par résolution successive de deux problemes semi-infinis. Jeon et al [33]
ont proposé une solution différente par utilisation d’une méthode de type Wiener-Hopf, et
résolvent le probleme complet en haute-fréquence: le résultat s’interprete alors comme la somme
d’un terme de diffraction par un bord d’attaque et d'un terme correctif du au bord de fuite,
auxquels s’ajoute un terme d’interaction entre le bord d’attaque et le bord de fuite. Pour traiter
astucieusement le cas d’un écoulement, Cooke [19] a considéré non pas une source et un objet
fixes dans un fluide en mouvement mais une source et un objet en mouvement dans un fluide au
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repos. La transformation de Lorentz permet alors de se ramener aux équations sans écoulement
traitées au paragraphe I1.2.

1.4.1 La transformation de Lorentz

Soit R(Z,7,Z) un repere fixe. Etant donné un repere R’ en translation uniforme & la vitesse
—V par rapport & l'axe des abscisses Z (Fig. 1.18), la transformation de Lorentz exprime les
coordonnées d’un événement vu dans le référentiel R’ en fonction des coordonnées du méme
événement vu dans le référentiel R:

” Y2 (z + Vi)
y' Y
I Bl E (I.18)
/ 2(¢ E
t v+ =)
€
. 1 . 4
ol Y = ———= et ou l'on notera le nombre de Mach M = —.

V1— M? Co

La transformation de Lorentz inverse s’écrit alors

' -V
y/
" 9y
vy
Z = 2 (1.19)
t vy
, v
t _
2
i)

L’idée est maintenant de réécrire les équations du modele de diffraction dans le repére mobile
R

y A yA

-V o (Xs:¥s.Z5)

F1G. 1.18 — Repére R' en translation uniforme par rapport au repére R.

1.4.2 L’équation d’onde

Nous avons considéré au paragraphe 1.2 une source ponctuelle fixe S de coordonnées (zs,ys,zs)
dans un repére fixe R, rayonnant en présence d’une surface rigide fixe et sans écoulement. La
relation gouvernant ce probleme ramenée au potentiel acoustique ¢, est I’équation suivante:

1 0%¢
A¢ — 2 02 = f(t)o(z — w5)d(y — ys)0(z — 25) (1.20)
cy Ot
soumise a une condition aux limites rigide
g—i =0 sur la surface . (I.21)
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Notons qu’en général, le facteur temps est f(¢) = e*!. Appelons ¢ la solution de ce probleme:

¢F = ¢F(xayazatax83y&zs)- (122)

Imaginons maintenant que la source et la surface masquante se déplacent a la vitesse —V
parallelement & l'axe des z, c’est-a-dire dans le sens des = négatifs. Dans le repere R fixe,
la source S & linstant ¢ a pour coordonnées (s — Vit,ys,25). Le potentiel acoustique vérifie
désormais 1’équation d’onde suivante:

1 0%¢
- 5y =f(t)o(x —zs + Vi)o(y — ys)d(z — z5). (1.23)
cg Ot
Pour se ramener & une équation de méme forme que dans le paragraphe 1.2, nous appliquons
la transformation de Lorentz & I’équation (I.23) obtenant 1’équation d’onde exprimée dans le

nouveau repére mobile R'(2/,y,2") (le calcul est détaillé dans Pannexe B.1) sous la forme:

2 2
(a9-558) = 20 (v =55 ot =i’ = il ) - a24)
cg Ot 5
Dans ce nouveau systeme de coordonnées, les conditions aux limites sont également modifiées.
Elles sont données dans le repere R par {0¢/0dy = 0} pour z+ Vit > 0 et y = 0. Dans le repére
mobile R, ces conditions deviennent {0¢/dy' = 0} pour 2’ > 0 et y' = 0. On retrouve alors
des conditions aux limites similaires a celles de la section 1.2 ol la source et le masque sont
fixes. Ainsi, la solution ¢j; du probléme mobile dans le repere R’ s’exprime en fonction de la
solution ¢ connue dans le repere fize R:

Vo
o = Vor (w’,y’,Z’,t’ . 2 S,vzxmymzs> (1.25)
0
soit
Ve Vz
o = Yor (72(95 + V) yyyzy (t+ = 0—25)772$577ys,725> : (1.26)
0 0
Si 'on pose
X = %
V' o=y
Z o= 4z (1.27)
T = ~%
la solution ¢, s’écrit enfin
V(X -X
¢M = 72¢F (X + VT,Y7Z7T + %7XSaY57Zs> (128)
0

On obtient donc le potentiel acoustique pour une source et un objet mobiles dans le repere
R d’axes fixes, probleme qui est équivalent & celui d’une source et d’un objet fixes dans un
écoulement uniforme.

1.4.3 La question de I'observateur

Naturellement, le comportement de 'observateur modifie la forme de 1’équation (1.28). A titre
d’illustration, examinons deux cas possibles:
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e L’observateur de coordonnées (x¢,yo,zg) est fixe dans le repere R.
Le potentiel acoustique vérifie alors la méme équation que ¢ys avec x = 2o,y = Yo,z = 20 :

Va Vz
dm =7 (72(330 + V) yy0,720,7 (t + 0—20 — C—f) 772$sa7y577zs> (1.29)
0 0
soit en posant :
Xo = 7o
Ve —
0 Yo (1.30)
Zy = 7z
T = ~%
V(Xg—X
¢M = 72¢F <X0 + VTaY()aZOaT + %aXsaysaZ‘S) . (131)
0
On retrouve bien 1’équation (1.28) avec X = Xy, Y =Y et Z = Z.
e L’observateur est en mouvement uniforme de vitesse (u,v,w).
Les coordonnées de I'observateur a l'instant ¢ s’écrivent:
xo + ut
Yo + vt (1.32)
20 + wt
Dans ce cas, le potentiel acoustique vérifie ’équation :
Vizo + ut Va
o = Vor (72(960 +ut + V) y(yo + vt) v (20 + wt) 72 (¢t + ( 2 ) _ Czs)ﬁzwsryymzs>
0 0
V(X -X
= 72¢F <X + VT,Y,Z,T + #7)(83}/8728)
i)
(1.33)
ou
X = Xyo+ul
vT
Yy =Y+ (L.34)
T
7 = Zy+ 2%
v

Lorsque 'observateur se déplace & la méme vitesse V' que la source et parallelement a ’axe des
x, le parametre u prend la valeur —V et le potentiel acoustique s’écrit:
V(X —-X
YIS 72¢F <X3Y727T + %,XS,X/S,ZS> . (135)
0

Concretement, prendre en compte un écoulement uniforme de cette maniere revient a appliquer
le modeéle de Macdonald ou de Cooke dans un systéme de coordonnées dilatées. Nous illustrons
cette démarche sur le modele de Cooke dans le paragraphe suivant.

.4.4 Solution du probléme de la diffraction du rayonnement d’une source mono-
polaire par un écran en présence d’'un écoulement uniforme

Au début de cette partie, nous avons montré comment grace a la transformation de Lorentz,
nous ramenons un probléeme avec écoulement uniforme & un probléme sans écoulement. Dans ce
qui suit, cette méthode est utilisée pour résoudre le probleme de la diffraction du rayonnement
d’une source ponctuelle par un demi-plan en présence d'un écoulement uniforme. Dans un
premier temps, afin d’appréhender I’effet d’un écoulement sur le rayonnement d’une telle source,
nous présentons le cas d’une source seule rayonnant en champ libre.
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A- Cas d’une source seule dans un écoulement uniforme

Pour résoudre ce probleme, on considere une source seule .S se déplacant dans un fluide au repos
a la vitesse V suivant 'axe des x négatifs. A ¢t = 0, les coordonnées de S dans le repere R fixe
sont (zs,ys,zs). On étudie le cas d’un observateur P se déplacant exactement comme la source
(Fig. I.19- droite): ses coordonnées a 'instant ¢ s’écrivent (x — Vt,y,z). Ce cas est représentatif
d’un essai soufflerie, étant donné que 'observateur reste fixe par rapport a la source. Le cas
d’un observateur au repos est traité en annexe B.2.

yA yA
%L. (XSlyS 1ZS) %L. (XSlyS ’ZS)
X X
Vv
o P “—@ P
Observateur fixe Observateur en mouvement

Fic. 1.19 — Source en mouvement dans un repére fize avec observateur fize - condition de vol
(a gauche)- et observateur en mouvement - condition de soufflerie (a4 droite) -.

Le probleme de la source fixe sans écoulement est régi par ’équation d’onde:

1 0%
¢t ot?

A¢p — = f(t)0(z — 25)0(y — ys)d(2 — z5). (1.36)

Si I'on choisit f(t) = ™! alors la solution ¢p(x,y,2,t,74,ys,2s) prend la forme:

) —iks
pp = AetS - (L37)

ou encore .
7
br = Ae” (1.38)

S

oul=w(t— i) et la distance source-récepteur s = \/(z — x5)2 + (y — ys)? + (2 — 25)2.
¢

Dans le cas d’un observateur en mouvement uniforme a la vitesse V', application de la trans-
formation de Lorentz conduit & la solution du probléeme avec écoulement d’apres la formule

(1.35):

V(X -X
¢M = 72¢F <X7Y7Z7T+ ¥7Xsanazs> . (139)

€
Finalement, I'expression du potentiel acoustique ¢js, solution du probleme du rayonnement
d’une source libre en présence d’un écoulement uniforme de vitesse V' prend la forme:

(T VXS Xs)y

2A c .5
by = L2E < e e (1.40)

que 'on peut aussi écrire de maniere synthétique:

ZA L
b =15 (L41)
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Fia. 1.20 — Rayonnement d’un monopdle en champ libre sans écoulement (d gauche) et en
présence d’un écoulement uniforme de nombre de Mach 0.5 a 680Hz (a droite). Cartographie
du potentiel.

o S = VJX+VT - X )2+ (Y - Y,)2+(Z— Z)?
L - w<T+V(X7;Xs)_§> . (1.42)
&) Co

La figure (I1.20) illustre les résultats de ce calcul pour une source seule sans écoulement et en
présence d’un écoulement uniforme. On observe dans ce dernier cas une contraction des fronts
d’onde dans le sens opposé a I’écoulement. Pour finir, on peut calculer la pression résultante a
partir du potentiel acoustique, ainsi que la fréquence de I’onde recue par ’observateur.

e Calcul de la pression rayonnée par une source ponctuelle en présence d’'un écoulement
uniforme

On considere toujours le cas d’un observateur en mouvement avec la source. La pression et le
potentiel acoustiques sont liés par la relation

B Oy —iwpgAy*
et & t = 0 'expression devient

(1 — M?)etl (1.43)

Oy —iwpy Ay

p=—po—p = o (1 — M%) (1.44)

S = (X =X+ (Y Yo )2+ (Z - Z,)?

o= w (V(XcigX) ~ f_o') (L.45)

On trouvera le détail de ces calculs en annexe B.2 ainsi que le cas particulier d’une source
mobile et d’un observateur fixe (condition de vol).

e Calcul de la fréquence dans le cas d’une source ponctuelle en présence d’'un écoulement
uniforme

L X-VT-X,
On définit la fréquence par — avec L = w (T + I V2 ) — E) Douat=
ot (& Co
oL
= = 14
9 =¥ (1.46)
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On retrouve bien la méme fréquence entre I’onde émise et I’onde recue, donc aucun effet Doppler,
puisqu’il n’y a pas de mouvement relatif de la source par rapport & 'observateur. De méme que
pour le calcul de la pression, les différentes étapes de ce calcul sont présentées en annexe B.2.

B- Diffraction du rayonnement d’une source ponctuelle par un demi-plan en présence d’un
écoulement uniforme

Fic. 1.21 — Diffraction du rayonnement d’une source ponctuelle par un bord d’attaque en pré-
sence d’un écoulement de nombre de Mach 0.7 ¢ 680H z. Cartographie du potentiel.

Lorsque l'on place un écran entre la source et 'observateur, la démarche de calcul du champ
sonore en présence d’un écoulement uniforme est la méme que dans le cas d’une source seule.
Puisque 'on connait la solution du probléme sans écoulement (I1.2), on applique une transfor-
mation de Lorentz et ’on se ramene a cette solution de référence. La solution ¢ du probléeme
de la diffraction d’une source ponctuelle S (zs,ys,25) au repos par un objet masquant fixe est
donnée dans le modele de Cooke par:

b = A (L (L) 100 - i50)) (L

A w5 -z . 2 S Q( R
# 2 (G st (L) (069) - i5(6)))

ou s mesure la distance entre la source et ’observateur, et s la distance entre la source miroir et
I'observateur. Comme précédemment, le potentiel acoustique pour une source et un observateur
en mouvement s’écrit:

V(X -X
b = Yor(X,)Y,Z,T + %,XS,YS,ZS) (1.48)
0
d’ott Pon déduit la solution du probléeme avec écoulement. La figure (I.21) illustre ’exemple
d’un calcul & 680H z pour un nombre de Mach de 0.7: les fronts d’ondes apparaissent resserrés
a 'amont et la diffraction par le bord est moins importante que dans le cas sans écoulement.

La solution continue de Macdonald étendue au cas avec écoulement supposé irrotationnel et
non visqueux, n’impose pas de condition de Kutta; elle est donc symétriquement applicable au
cas d’un bord d’attaque ou d’un bord de fuite, sous réserve d’inverser le sens de I’écoulement.
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Cependant, cette solution fait apparaitre une vitesse acoustique infinie au bord de fuite, ca-
ractérisant le contournement du bord singulier infiniment mince par 'onde acoustique. Cette
vitesse infinie, calculée comme le gradient du potentiel acoustique, est mise en évidence sur la
figure (1.22) représentant les valeurs du potentiel sur un petit arc de cercle passant exactement
par le bord de fuite et centré sur un point proche du bord: la tangente a la courbe au point du
bord de fuite est verticale, et donc la dérivée infinie.

0.8952

0.8951 - q

0.8951 - 7

0.895 - q

0.895 - 7

0.8949 - 4

Potentiel acoustique

0.8949 - q

0.8948 4

0.8948 - q

0.8947 I I I I I
-0.7855 -0.7854 -0.7854 -0.7853 -0.7853 -0.7853 -0.7852

Angle en radians

Fic. 1.22 — Valeurs du potentiel acoustique sur un arc passant par le bord de fuite et centré sur
un point proche du bord.

Ce phénomene n’est pas physique: en réalité la viscosité du fluide empéche le contournement
du bord de fuite en imposant un décrochage de «1’écoulement acoustiques, les tourbillons ainsi
créés étant écartés du bord et convectés sous la forme d’un sillage le long d’une couche de
vorticité. Pour modéliser correctement les phénomenes réels au bord de fuite, il est nécessaire
d’y imposer une vitesse finie: c’est le role de la condition de Kutta ou de Kutta-Joukowsky,
qui contraint I'abandon des hypotheses de continuité du potentiel acoustique ¢ et de la vitesse
acoustique axiale 0¢/0x dans le prolongement du bord ou se développe la couche de vorticité,
empéchant le contournement de la paroi.

1.4.5 Condition de Kutta et influence sur le rayonnement en champ lointain

En mécanique des fluides, les effets de viscosité sont généralement confinés au sein des couches
limites, ce qui permet souvent de modéliser I’écoulement en dehors de ces régions par un fluide
non visqueux. En contrepartie, pour que la solution reste réaliste, il est généralement nécessaire
d’adjoindre une contrainte supplémentaire au modele. Dans les problemes d’ écoulements autour
d’un bord de fuite singulier, la condition de Kutta permet, en conservant 'hypothese d’un
fluide non visqueux, d’imposer artificiellement les caractéristiques de 1’écoulement réel, & savoir
le non contournement du bord de fuite par ’onde acoustique. Jones pose dans [35] la question
de la condition de Kutta dans le probleme de la diffraction par un bord de fuite en présence
d’un écoulement en dimension deux, probléme repris par Rienstra dans [79]. Nous proposons
d’étendre leur résultat en dimension trois en suivant une démarche parallele.

e Solution de Jones sans écoulement (2D)
Jones construit dans [35] une solution au probleme de la diffraction d’une ligne source par
un demi-plan en présence d’un écoulement uniforme subsonique non visqueux. Dans le repeére
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de la figure (1.23), le demi-plan rigide est situé en y = 0, z < 0, axe z étant le long du bord
diffractant. L’écoulement est perturbé par ’onde émise par la ligne source parallele & 'axe z en
(x0,Y0), et le rayonnement de cette source, indépendant de z, est solution du probleme (1.49),
soumise & la condition de rigidité du demi-plan (1.50), & la condition de continuité du potentiel
(I.51) et de la pression (1.52) dans le prolongement du bord de fuite et enfin & la condition de
rayonnement a l'infini de Sommerfeld (1.53):

Py 02
Goe G+ = —4md(a — 20)3(y — ) (1.49)
¢
e < = 1.
3 (z <0,0)=0 (1.50)
g—i(x >0,01) = g—i(w > 0,07) (1.51)
plz > 0,07) =p(z >0,07) (1.52)
¢ — 0 quand kv/z2 4+ y2 — (L.53)

Ce systeme admet une unique solution (p,7,¢) continue en tout point de I'espace dont expres-
sion exacte est la fonction de Green a deux dimensions du demi-plan, notée G(z,y) [34]:

G(x,y) — /ur1 efikrl coshudu + /ur2 efikrg coshudu (1‘54)
o e
ol
i = \/r2+7r2—2rrgcos(f — 6y)
re = \/r2+18—2rrgcos(f + 6y)
2/ 0—6
up, = arcsinh [ 7o cos( 0)] (1.55)
71 2
2y/ 0+ 6,
up, = arcsinh [ o cos( —; 0)] ,
T2

et en coordonnées polaires £ = rcos 6, y = rsinf, xo = rg cos Oy, yo = ro sinby.

L’expression (1.54) est & rapprocher de la fonction de Green d’un demi-plan dans l'espace
explicitée par Macdonald (I1.6), ou la fonction de Hankel remplace la fonction exponentielle et
les parametres & et & les coefficients u,, et u,,. Comme mentionné précédemment, cette unique
solution G(z,y) induit une vitesse acoustique infinie au bord de fuite et ne vérifie donc pas la
condition de Kutta. Pour déterminer une solution du systeme satisfaisant cette condition, il
est nécessaire de renoncer a la continuité du potentiel acoustique ¢. Le postulat de la présence
d’un sillage le long de 'axe £ > 0 en y = 0 suggere d’introduire une discontinuité de la forme

p(2,07) — p(2,07) = Ae % £ >0. (1.56)

Le parametre p, déterminé par les caractéristiques de 1’écoulement, prend la forme p = k/M
ou k est le nombre d’onde et M le nombre de Mach. La constante A dépend de la condition
imposée au bord de fuite, comme nous le montrons par la suite. Sous ces nouvelles hypothéses,
la solution de Jones se décompose alors sous la forme

P(z,y) = de(zy) + Ade(2,y), (L57)
¢ étant la solution continue G(z,y) donnée par (1.54) et ¢, le terme supplémentaire s’écrivant:
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b = ik [F<\/%Sin<0_291>>+F<\/%sin<0;01>>]

N
_5 [e—ikrcos(a—l—al) + e—ikrcos(0—01)] H(—H)

(L58)

b

olt 9, = arccos(u/k), F(z) est I'intégrale de Fresnel F(z) = /%’ [ e~ dt et H la fonction de
Heaviside valant 1 pour z > 0, 1/2 pour z = 0 et 0 pour z < 0. Un développement limité de ¢
au voisinage de r = 0

0| 2 ; 0 k .= 0
d(z,y) = 2¢/rsin 2 [ﬁezkro sin EO — Ay/ gelz cos 51] (1.59)

montre que la vitesse acoustique U = ﬁqﬁ admet une valeur finie au bord de fuite seulement si
le coefficient en /r de expression (1.59) s’annule, ce qui conduit & la valeur de A associée a la
condition de Kutta

P s
kro cos )

2
En l'absence d’écoulement, le parametre p devient infini et A tend vers une valeur nulle, si
bien que la solution ¢ tend logiquement vers la solution continue. L’effet de I'application de
la condition de Kutta prend son sens lorsque le fluide est en mouvement a une vitesse U non

nulle.

e~ tkro—ig, (1.60)

e Solution de Jones avec écoulement uniforme (2D)
Dans un fluide en mouvement a vitesse constante U, la pression p et le potentiel acoustique ¢
sont liés par la relation

0 0\ -~
p=—po <_8t + U—8w> ¢ (L61)
ou I’équation vérifiée par q~5 s’écrit
P¢  02p (10 9\? -
@—Fa—yz_ (Ea‘i‘iu 8_33) ¢——47r5(m—x0)5(y—y0). (1.62)

La transformation de Lorentz appliquée a la solution ¢ sans écoulement conduit a l'expression
de ¢ suivante

~ 1 x ik M=)
o) = St () O, (163)
soit d’apres (1.57)
- 1 ikM =) x T
P(zy) = me (=M e ﬁay + Ade ﬁay . (1.64)

La solution A = 0 correspond a la solution continue en présence d’un écoulement uniforme
de nombre de Mach M, laquelle n’integre aucun phénomene visqueux et se caractérise par un
champ acoustique (p,v,¢) continu en tout point de I'espace mais singulier au bord de fuite (v et
p sont infinies). La solution pour laquelle A prend la valeur (1.60) correspond & la solution avec
condition de Kutta, unique solution pour laquelle la vitesse acoustique et la pression sont finies
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au bord de fuite. Dans ce cas, le potentiel et la vitesse acoustiques sont discontinues a travers la
couche de vorticité, mais la pression reste continue. Toutes les autres valeurs de A représentent
des solutions intermédiaires discontinues le long de la couche de vorticité mais singulieres au
bord de fuite. Ces solutions sont rendues uniques par la prescription de 'amplitude du laché de
vorticité au bord de fuite, lié mathématiquement au degré de singularité du champ acoustique
au bord de fuite.

La solution de Jones avec écoulement uniforme, bien que réduite & deux dimensions, autorise
néanmoins une premiere évaluation de l'influence de la condition de Kutta sur le rayonnement
en champ lointain.

e Influence théorique de la condition de Kutta sur le rayonnement en champ lointain
Comme I’a démontré Rienstra [79], la condition de Kutta a une influence seulement sur le champ
diffracté généré par les sources secondaires situées au niveau du bord de fuite. Au premier ordre,
le rapport de la solution avec condition de Kutta et de la solution continue, restreint au champ
de pression diffracté s’écrit:

Phkd _ 1+ M cos by
De,d ~ 1— Mcosb,

>1 si —wm+6<O0<7m—0 (1.65)

<1 partout ailleurs

Ay

Sens de I’écoulement ‘S\(Xﬂ’yo)

N -
N ~

~. b 4
S A
S 6, -
demi-plan diffractant RS (\_g e sillage
/// \\\71'\%

Source image

Fia. 1.23 — Mise en évidence des zones d’influence théorique de la condition de Kutta sur le
champ diffracté.

La zone —m + 6y < 0 < m — 0 sur la figure (1.23) correspond & la zone «vue» a la fois par la
source et par son image. L’application de la condition de Kutta conduit a une augmentation
du champ diffracté dans cette zone. Dans la zone d’ombre géométrique —m < 0 < Oy — 7 ou
seul le champ diffracté est non nul, la prise en compte de la condition de Kutta entraine une
atténuation A du rayonnement, calculée en décibels par I’expression:

Agp = 201log(1l + M cos ) — 201og(1 — M cos by). (1.66)

Cette atténuation de l'intensité acoustique s’explique physiquement par la conversion d’une
partie de I’énergie acoustique en énergie hydrodynamique du fait de la création de vorticité au
bord de fuite. Cette transformation est significative aux basses fréquences, mais moins marquée
aux fréquences qui nous intéressent. L’influence de la condition de Kutta sur le rayonnement
acoustique dépend également de la vitesse de I’écoulement moyen. Les figures (1.24) montrent
I’évolution de latténuation (ou augmentation) du rayonnement en fonction de cette vitesse sur
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un arc d’observateurs centré sur le bord de fuite et pour trois positions de la source 0y = 7 /4,
90 :71'/2 et 90 = 37T/4.

IS
S
IS
S
IS
S

60=m/. Mach=02 —— .~ 60=n/. Mach=0.2 —— 60=3m/4 Mach=02 ——
Mach=0.5 Mach=0.5 . Mach=0.5
ach=0.8 30 lach=0.8 30 Mach=0.8

w
S

N
S

10

T

N
S)

Effet de la condition de Kutta (dB)
s ) .
S

Effet de la condition de Kutta (dB)
0 =
3 S

Effet de la condition de Kutta (dB)

&
S
&
S
&
S

-3 -2.5 0 -3 -2.5 0 -3 -2.5

-2 -1.5 -1 -0.5
Angle d'observation (radians)
(a) (b) (c)

Fic. 1.24 — Effet de la condition de Kutta sur le champ diffracté pour trois positions de la
source: (a) Op = /4, (b) Op = /2 et (¢c) Oy = 3w /4.

-2 -1.5 -1 -0.5 -2 -1.5 -1 -0.5
Angle d'observation (radians) Angle d'observation (radians)

Le point d’intersection des trois courbes est situé sur la frontiére ombre/lumiere. Plus le nombre
de Mach est élevé et plus 'atténuation due a la condition de Kutta est importante dans la zone
d’ombre pour une position de source et un observateur donnés, le maximum étant atteint a la
position § = —x. Dans la zone éclairée, 'amplification calculée par la solution de Kutta par
rapport a la solution continue diminue en revanche avec la valeur du nombre de Mach. Bien
stir, ces niveaux sont uniquement le reflet du rapport entre la solution avec condition de Kutta
et la solution continue pour le champ diffracté, cet écart pouvant étre relativement petit. En
outre, les mémes figures prédisent une forte influence de la condition de Kutta sur I'intensité
du champ diffracté dans la zone d’ombre pour un angle 6y élevé, donc lorsque la source est
proche du demi-plan diffractant, et une faible influence pres de la couche de cisaillement.

)

Fic. 1.25 — Photographies de la diffraction d’une onde sonore par le bord de fuite d’un profil
sans incidence, (a) en présence d’une singularité et (b) dans les conditions de Kutta, pour un
nombre de Mach de 0.24 - Issu de [31].

Les photographies réalisées par Heavens [31] d’une onde sonore diffractée par le bord de fuite
d’un profil en écoulement subsonique corroborent ’ensemble de ces conclusions. Les deux photo-
graphies reproduites sur la figure (1.25) représentent une onde sonore se propageant a proximité
d’un profil sans incidence en présence d’un écoulement et démontrent la possible connexion entre
I'intensité du champ diffracté et la condition imposée au bord de fuite. En effet, dans le cas
de la figure (a) ou apparait une singularité au bord de fuite, les fluctuations de la couche de
cisaillement sont bien visibles et 'intensité de I'onde diffractée est renforcée, par comparaison
au cas de la figure (b) ou I’écoulement quittant le bord de fuite est relativement stationnaire
(cas ou la condition de Kutta s’applique) et l'intensité du champ diffracté tres atténuée. Ces
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photographies présument que les caractéristiques de I’écoulement déterminent le comportement
régulier (condition de Kutta) ou singulier du champ diffracté au bord de fuite.

e Vers une solution a 3 dimensions...

En suivant le méme raisonnement que Jones [35] il est possible de généraliser la formule analy-
tique (I1.64) au cas ou la source est ponctuelle et le demi-plan & trois dimensions. On considére
un demi-plan analogue & celui de la figure (1.23) défini par y = 0 et = > 0, 'axe z se trouvant
le long du bord diffractant. Trouver une solution au probleme de la diffraction du rayonnement
d’une source ponctuelle par un demi-plan avec prise en compte de la condition de Kutta au
bord de fuite revient & résoudre le probleme (1.67) associé a la condition de rigidité (1.68) et &
la condition de discontinuité (1.69):

2 2 2
% * % + g—f + k2 = —4md(z — 20)d(y — yo)d(z — z0) (L67)
99
dy
p(x,0",2) — p(2,07,2) = A(z)e e (1.69)

—(z <0,0,2) =0 (1.68)

Suivant une démarche classique, on écrit la transformée de Laplace ¢ de la fonction ¢ par
rapport a la troisieme variable:

+oo
&wg@r=/ ¢S pla,y,2) dz (1.70)

On montre alors que ¢ est solution du probleme 4 deux dimensions résolu par Jones. En effet,
en calculant le laplacien & deux dimensions de la fonction ¢

27 27 +o0 2 +o0 2
¢ + ¢ = / efszﬁ(x,y,z)dz +/ efszﬁ(x,y,z)dz

022 ' Oy? s Ox? s Oy?
+o0 . 82¢ +00 .
= = /oo e @(x,y,z)dz - k2 /oo ¢( x,Y,z ) (171)
+0o0
—47r/ e 0(x — 20)0(y — y0)0(z — 20)dz

= —s%¢ —k*¢p— dme™ %00 (z — 0)d(y — yo),

on obtient ’équation de propagation suivante

0% 9% - sz
92 T a2 + (K> +5%)p = (2 — 20)d(y — Yo)- (1.72)
De plus, la condition de rigidité sur la variable ¢ s’écrit
8¢($<008) /+ooesza—¢($<00z)dz—0 (L.73)
dy 0 oy T T T '

et la condition de discontinuité prend la forme

_ _ +oo
Hx.0%3) — B(a.075) =l/ 5% (p(0" 2) — (0™ 7)) dz

—00
+oo )
= / e FA(z)e”"Mdz ' (L.74)
—00
= A(s)eH
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En posant & ce stade U = ¢e®* et en le substituant & ¢ dans les équations (1.72) (1.73) et (1.74)
on obtient des lors 'ensemble des équations suivantes vérifiées par W:

0*v 9% 9 o
92 + 8—y2 + (k% + s%)¥ = —4nd(x — x0)0(y — yo) (1.75)
v
8—y(x <0,0,s) =0 (1.76)
U(z,0",5) — (2,0 ,5) = A(s)e’0e e (L.77)

La fonction ¥ s’identifie & une famille de solutions de problemes de Jones a deux dimensions sans
écoulement paramétrées par s. Comme ¢ = U(z,y,s)e %0, Pexpression (I.57) permet d’écrire:

P(,y,5) = Pe(,y,8)e™ " + A(s)be(2,y,5)- (L78)
Les écritures de ¢.(z,y,s), ¢e(z,y,5), et A(s) s’obtiennent en substituant dans les expressions
(I.54) (1.58) et (1.60) les fonctions k(s) = Vk? + s2 et 01(s) = arccos(u/k(s)) aux parametres
respectifs & et 0;. On déduit alors la solution ¢ & trois dimensions du probléme (1.67), trans-
formée de Laplace inverse de la fonction ¢:

+o0 _
(a,7) = / ¢ §(,y,5)ds. (L79)

— 00

A nouveau Papplication de la transformation de Lorentz permet d’exprimer la solution ¢ avec
écoulement en fonction de la solution ¢:

ik M 2=%Q)
~ e

(a-nm2) oo s(z—20) 7 z
d(r,y,2) = w/_oo e be (\/ﬁaya“g) ds

M ((11:1;%)) oo x

+ ﬁ /_oo € A(S)gbe (\/ﬁ,yﬁ) ds.
Par unicité de la solution continue avec écoulement, la transformée de Laplace du premier
terme de 'expression (1.80) est la transformée de Lorentz de la fonction de Green de Macdonald
donnée par Pexpression (I1.6). En revanche, le calcul de la transformée de Laplace inverse du
second terme est délicat et fastidieux. Néanmoins, Hayat et al [30] sont parvenus & intégrer cette
formule grace a des fonctions spéciales telles que les fonctions de Whittaker. L’implémentation
de leur résultat sous Matlab, les fonctions de Whittaker étant générées a partir des fonctions
hypergéométriques, permet de visualiser I'influence de la condition de Kutta sur le rayonnement
d’une source ponctuelle diffracté par un bord de fuite, par comparaison & la solution continue
de Macdonald (Fig. 1.26).
Si 'on peut émettre un doute sur 'ordre de grandeur des niveaux corrigés sur la figure de
droite, les tendances observées corroborent les conclusions avancées par Rienstra dans le cas a
deux dimensions. En effet, on observe bien une augmentation du niveau dans la zone «vue» a
la fois par la source et la source miroir et une atténuation dans la zone d’ombre géométrique.

(1.80)

e Conclusion

Nous disposons désormais d’une solution mathématique pertinente (qui reste & valider) impo-
sant une condition de Kutta au bord de fuite dans le probleme de la diffraction du rayonnement
d’une source ponctuelle par un demi-plan. Ces résultats corroborent les conclusions de Jones
[35] et Rienstra [79] obtenues dans le cas & deux dimensions d’une ligne source, permettant
d’appréhender I'influence de la création de vorticité au bord de fuite et montrant que ’atténua-
tion ou le renforcement de l'intensité acoustique qui en résulte, d’autant plus importante que
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Fia. 1.26 — Cartographies de la diffraction du rayonnement d’une source ponctuelle par un bord
de fuite en présence d’un écoulement uniforme pour un nombre de Mach de 0.7 - Solution
continue de Macdonald sans condition de Kutta (a gauche) - Ajout d’une condition de Kutta
d’aprés le calcul de Hayat (4 droite).

la vitesse de ’écoulement est élevée, peut s’avérer conséquente. Cependant, reste une question
fondamentale: dans quelles circonstances doit-on appliquer une condition de Kutta au bord
de fuite? Dans une configuration analytique de paroi infiniment mince, la condition de Kutta
semble légitime du fait de I'incapacité du fluide & contourner un bord singulier. Cependant,
I’épaisseur d’un bord de fuite n’est en réalité jamais nulle, I’écoulement moyen rarement uni-
forme, et un grand nombre de parametres influe sur la diffraction des ondes au bord de fuite.
Il est légitime de penser ainsi que la solution réelle représente un compromis entre la solu-
tion continue et la solution avec condition de Kutta. Les photographies réalisées par Heavens
[31] apportent I’argument supplémentaire de la forte dépendance du comportement du champ
diffracté vis-a-vis de la qualité de ’écoulement au bord de fuite.

Dans le cadre de I’étude des effets d’installation, seule la solution continue est utilisée aujour-
d’hui dans le code de prédiction SCAT. Néanmoins son niveau de précision, évalué en particulier
dans le cas d’un écoulement uniforme par comparaison a une méthode BEM, est suffisant pour
assurer des études paramétriques relativement fines et une évaluation des ordres de grandeur
des niveaux sonores satisfaisante.

1.5 Comparaison croisée des différents codes numériques et du code
analytique

Afin de sélectionner la ou les méthodes les plus adaptées a I'évaluation de 'effet de masquage
dans le cadre de I’étude des configurations non conventionnelles, les premieres comparaisons des
différentes méthodes de calcul disponibles au sein d’AIRBUS France ont été réalisées sur un cas
simple de calcul de la diffraction du rayonnement d’une source monopolaire par deux géométries
de plaque plane. La premiere géométrie, dite plaque longue est identique a celle utilisée pour
les calculs BEM du paragraphe 1.3. La seconde géométrie dite plaque courte a pour longueur
4r et largeur 2r, ou r est la demi-largeur de la plaque. Les deux plaques supposées infiniment
fines dans le calcul analytique, ont une épaisseur finie de 0.1 dans les calculs numériques pour
des raisons pratiques d’implémentation. Le systéeme de coordonnées est centré sur la plaque,
I’axe des = étant parallele au grand coté et 'axe des y au petit coté. Nous présentons dans
un premier temps une analyse qualitative des résultats des différentes méthodes a I'aide de
cartographies du champ mesuré sous la plaque. L’interprétation des nuances de couleurs donne
un premier apercu des domaines de validité de certaines méthodes, mais ne permet pas une
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évaluation rigoureuse des codes utilisés. C’est pourquoi cette étude qualitative est suivie d'une
analyse quantitative ou les pressions acoustiques sont comparées sur des lignes d’observables.
Les résultats de la comparaison des méthodes numériques et analytiques ont fait I’objet d’une
publication au 25°*¢ congres international ICAS [16].

1.5.1 Cas de la diffraction par une plaque longue sans écoulement

Dans cette partie, les prédictions de la valeur du champ diffracté par une plaque longue (Fig.
1.27) sont évaluées sur un plan d’observation situé a 5r sous la plaque par quatre méthodes de
calcul spécifiques. La source acoustique est placée au-dessus de la plaque masquante. L’étude est
réalisée pour différentes longueurs d’onde et hauteurs de source. Parmi les méthodes de calcul
employées figurent le modele analytique de Cooke présenté au paragraphe 1.2.1, une méthode
par éléments finis de frontiere (BEM), une méthode par éléments finis de volume (FEM) et
une méthode haute-fréquence de tracé de rayons (GTD). Les caractéristiques détaillées des
différentes méthodes numériques sont présentées au chapitre III. Chaque figure présentée par
la suite regroupe ainsi quatre résultats: le label (a) fait référence au modele analytique, le label
(b) au calcul BEM, le label (c) au calcul GTD, et le label (d) au résultat FEM.

z z

0.1y

 r—

i1
1 4 2

10

Fia. 1.27 — Géométrie de plaque longue pour le calcul numérique.

e Description qualitative du champ sonore

Les figures (1.28),(I1.29) (1.30) et (I.31) représentent la valeur absolue du champ de pression
totale pour deux longueurs d’onde adimensionnées A\/r = 2 et A/r = 1, et les deux positions
de source z = 0.5r et z = 1.5r. Le comportement qualitatif est similaire pour les quatre cas
présentés, c’est pourquoi seul le cas A\/r = 2.0 et z = 0.5r (Fig. 1.28) est discuté en détails.
Dans ce cas, on observe un bon accord global entre les résultats des différentes méthodes. D’une
maniere générale, 'impact de 'onde acoustique sur les bords de la plaque est responsable d’un
effet de diffraction prononcé qui regénere du bruit dans la zone d’ombre géométrique. On
devine d’ailleurs ’étendue de cette zone d’ombre sur la figure (c) issue du calcul de rayons,
du fait d’un artéfact de calcul au niveau de la frontiere ombre/lumiere. Dans I’approximation
analytique (Fig.(a)), il n’apparait qu'un seul maximum de pression suivant I'axe des x dans
la zone d’ombre, alors que plusieurs maxima sont visibles pour les autres codes. Ces maxima
résultent de la diffraction du champ incident par les petits cotés de la plaque qui ne sont pas
pris en compte dans "approximation analytique. On peut s’attendre a ne pas les observer en
présence d’un écoulement réel, car les interférences sont en général lissées: les sources secondaires
résultant de la diffraction perdent leur cohérence et n’interferent plus. En outre, comme on
peut s’y attendre, on observe un tres bon accord entre les résultats FEM et BEM (Fig.(b)
et (d)): les deux méthodes résolvent en effet le méme probleme complet régi par I’équation
d’onde et des conditions aux limites rigides sur la plaque. Quant au code de rayons, il calcule
une solution tres satisfaisante dans la zone d’ombre géométrique de la plaque, mais laisse
apparaitre d’importantes discontinuités du champ de pression & la frontiere ombre/lumiere, ce
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qui est un comportement classique pour une méthode haute-fréquence. Lorsque la longueur
d’onde diminue, le phénomene de diffraction est moins marqué (la pression diminue sous la
plaque), si bien que l'effet de masquage est renforcé e.g. (Fig. 1.28) comparé a (Fig. 1.29).
Lorque la distance entre la source et la plaque augmente, les maxima de pression suivant les
plus longs cotés de la plaque sont plus prononcés, par exemple pour A\/r = 1.0 on pourra
comparer les figures (I.31) (z = 1.5r) et (1.29)(z = 0.57): Veffet de masquage de la source par
la plaque devient moins efficace lorsque la hauteur de la source augmente.

-20 -10 0 10 20 25 . -20 -10 0 10 20 25

(c) GTD (d) FEM
Fi1ac. 1.28 — Norme de la pression totale |Pr| sur le plan z = —5r pour une longueur d’onde

A/r =2 et une source placée en z = 0.5r - cas de la plaque longue.

0.03 0.04 0.05 0.06 0.0v 0.05 0.09 0.1
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(a) Analytique (b) BEM (c) GTD

Fi1c. 1.29 — Norme de la pression totale |Pr| sur le plan z = —5r pour une longueur d’onde
A/r =1 et une source placée en z = 0.5r - cas de la plaque longue.

(a) Analytique

(d) FEM

Fi1ac. 1.30 — Norme de la pression totale |Pr| sur le plan z = —br pour une longueur d’onde
A/T =2 et une source placée en z = 1.5r - cas de la plaque longue.

(a) Analytique (c) GTD

Fi1c. 1.31 — Norme de la pression totale |Pr| sur le plan z = —5r pour une longueur d’onde
A/r =1 et une source placée en z = 1.5r - cas de la plaque longue.
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e Comparaison quantitative des champs sonores

Afin de comparer les résultats de maniere quantitative, la valeur absolue de la pression totale
est retracée suivant 'axe des y en z = 0 sur le plan d’observation situé a 5r sous la plaque
pour quatre longueurs d’onde A\/r = 0.5, 1.0, 1.5 et 2.0. La figure (I.32) représente le résultat
pour la hauteur de source z = 0.5r, et la figure (I1.33) pour la hauteur de source z = 1.5r.
D’une maniere générale, les quatre méthodes affichent des résultats similaires, en particulier
pour ce qui concerne la position des maxima dans la zone d’ombre. On note cependant que
dans cette zone, les différences entre les résultats calculés par les méthodes propres aux hautes
fréquences d’'une part (méthode analytique et GTD) et BEM et FEM d’autre part, augmentent
avec la longueur d’onde et la distance entre la source et la plaque, comme illustré sur la figure
(I.33)(d). Dans ce cas particulier, Pécart entre le calcul BEM et le calcul analytique atteint
4.5dB sur le lobe principal et I’écart entre le calcul BEM et le calcul GTD 3.5dB. Comme
prévu, le phénomene de diffraction devient plus prononcé lorsque la longueur d’onde augmente,
ce que ’on voit en comparant les niveaux croissants du lobe principal en y = 0 sur ’ensemble
des figures (1.32).

0.2 T T 0.2 T T
Analytique Analytique
BEM - BEM -
GTD ............ GTD ............
FEM
0.15 0.15
z g
01 01
0.05
0 0
-15 -10 -5 0 y 5 10 15 -15 -10 -5 0 y b5 10 15
(a) \/r =0.5 (b) A/r =1.0
0.2 T T 0.2 T T
Analytique Analytique
BEM - BEM -
GTD ............ GTD ............
FEM FEM
0.15 0.15
z
01
0.05 poiis
0 0
-15 -10 -5 0 y 5 10 15 -15 -10 -5 0 y 5 10 15
(c) A/r=15 (d) A/r =2.0
F1G. 1.32 — Norme de la pression totale |Pr| enz = 0 sur le plan z = —br, due d une source

placée en z = 0.5r.
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0.2 T T 0.2
Analytique
BEM - BEM -
GTD ............ GTD ............
FEM
0.15 0.15
g g
01 01
0.05 0.05
0 0
-15 -10 -5 0 y 5 10 15 -15 15
(a) A/r =0.5
0.2 T T 0.2 T T
Analytique Analytique
BEM - BEM -
GTD ............ GTD ............
FEM FEM
0.15 0.15
g g
01 / \ 01 AN
0.05 : ; 0.05
0 0
-15 -10 -5 0 y 5 10 15 -15 -10 -5 0 y 5 10 15
(c) \/r=1.5 (d) A/r=2.0
F1G. 1.33 — Norme de la pression totale |Pr| enz = 0 sur le plan z = —br, due & une source

placée en z = 1.5r.

1.6.2 Cas de la diffraction par une plaque courte sans écoulement

Dans cette section, les résultats de la diffraction d’une source monopolaire par une plaque
courte (Fig. 1.34) sont présentés. Comme pour le cas de la plaque longue, une comparaison

qualitative du champ de pression sous la plaque (z = —2r) préceéde l'analyse quantitative.
z
-2 Jf
N A
h
0.1y
A X
yi
1: [ ] \
;X 2
- 2 -

FiG. .34 — Géométrie de plaque courte pour le calcul numérique.
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e Description qualitative du champ sonore

Pour la méthode analytique, seuls les deux plus longs bords de la plaque sont pris en compte
dans le calcul, comme dans le cas précédent. On ne peut donc s’attendre qu’a une approximation
grossiere du champ de pression prédite par ce modele. Les figures (1.35),(1.36),(1.37) et (1.38)
représentent le champ de pression pour les deux longueurs d’onde A\/r = 2.0 et A\/r = 1.0 et
les positions de source z = 0.25r et z = 0.75r. Seul le cas A\/r = 2 (Fig. 1.35) est discuté en
détails. L’approximation analytique figure une zone de basse pression au voisinage de ’axe des
x, qui augmente avec la distance a l'origine et qui est absente dans les calculs BEM, GTD ou
FEM. La présence de cette zone s’explique par la prise en compte de bords diffractants infinis
dans le modele analytique. Notons cependant les tres bons résultats de ce modele le long de
I’axe y en z = 0. Les quatre maxima de pression observés pres de 1’origine sont caractéristiques
d’un calcul BEM (Fig.(b)). On les retrouve également dans la zone d’ombre du calcul GTD
(Fig. (c)). Lorsque la longueur d’onde diminue, les résultats GTD deviennent meilleurs dans la
zone d’ombre mais comme dans le cas de la plaque longue, on observe des discontinuités a la
frontiere ombre/lumiére caractéristiques des méthodes haute-fréquences.

135 20 -10 0 10 20 25 135 20 -10 0 10 20 25
X

(a) Analytique (b) BEM

135 20 -10 0 10 20 25 35 20 -10 0 10 20 25
X X
(c) GTD (d) FEM
Fi1G. 1.35 — Norme de la pression totale |Pp| sur le plan z = —2r pour une longueur d’onde

A/T =2 et une source placée en z = 0.25r - cas de la plaque courte.

0.03 0.04 0.0 0.06 0.07 0.08 0.09 0.1
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(a) Analytique (b) BEM (c) GTD (d) FEM

Fi1a. 1.36 — Norme de la pression totale |Pr| sur le plan z = —2r pour une longueur d’onde
A/r =1 et une source placée en z = 0.25r - cas de la plaque courte.

(a) Analytique (b) BEM (c) GTD (d) FEM

Fi1c. 1.37 — Norme de la pression totale |Pr| sur le plan z = —2r pour une longueur d’onde
A/T =2 et une source placée en z = 0.75r - cas de la plaque courte.

‘55 20 A0 F-] ‘55 20 A0

Analythue (b) BEM (c) GTD (d) FEM

F1G. 1.38 — Norme de la pression totale |Pr| sur le plan z = —2r pour une longueur d’onde
A/r =1 et une source placée en z = 0.75r - cas de la plaque courte.
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e Comparaisons quantitatives des champs sonores

Pour finir on a de nouveau tracé le champ de pression le long de 'axe y en z = 0 au niveau
du plan d’observation situé a 2r sous la plaque. La figure (1.39) représente la pression calculée
avec les différentes méthodes pour la hauteur de source z = 0.25r et la figure (1.40) pour la
hauteur de source z = 0.75r. Chaque figure regroupe quatre sous-figures correspondant aux
longueurs d’onde A/r = 0.5, 1.0, 1.5 et 2.0. En premiére approximation, les quatre méthodes
considérées fournissent des résultats similaires pour les plus petites longueurs d’onde A/r = 0.5
et A/r = 1.0. Pour A\/r = 1.5 et \/r = 2.0 les différences deviennent plus importantes. Par
rapport aux résultats de la plaque longue, les courbes ne sont plus symétriques, car la source
est plus proche d’un bord de la plaque et donc 'effet diffractant plus prononcé de ce coté. En
effet, sur chacune des figures relatives a la plaque courte, le lobe principal de pression est situé
du coté des ordonnées positives. De plus, comme dans le cas de la plaque longue, la diffraction
est plus efficace lorsque la longueur d’onde augmente, ce qui apparalt en comparant les niveaux
des lobes principaux sur les figures (1.39) (a), (b), (c) et (d). Pour une longueur d’onde donnée,
la pression augmente dans la zone éclairée du c6té y positif: I'effet de masquage est plus efficace
du coté opposé a la source.

0.3 T T 0.3 T T
Analytique Analytique
BEM - BEM -
0.25 GTD oo 0.25 GTD wwoveeee
FEM FEM
0.2 0.2
& z
0.15

0 0
-15 -10 -5 0 y 5 10 15 -15 -10 5 0 y 5 10 15
(a) A/r =0.5 (b) A/r =1.0
0.3 T T 0.3 T T
Analytique Analytique
BEM - BEM -
025 GTD ............ 025 GTD ............
FEM FEM
0.2 0.2
g g
0.15 0.15
01
0.05
0 0
-15 -10 -5 0 y 5 10 15 -15 -10 5 0 y 5 10 15
(c) A/r=15 (d) A/r =2.0
F1G. 1.39 — Norme de la pression totale |Pr| enz = 0 sur le plan z = —2r, due a une source

placée en z = 0.25r.

005 [
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0.3 T T 0.3
Analytique
BEM -
0.25 GTD - 0.25
0.2 0.2
g g
0.15 \ 0.15
01
0.05 0.05
0 0
-15 -10 10 15 -15 -10 -5 0 y 5 10 15
0.3 T T 0.3
Analytique
BEM -
0.25 GTD e | 0.25
FEM
0.2 0.2
g g
0.15 0.15
01
005
0 0
-15 -10 -5 0 y 5 10 15 -15 -10 -5 0 y 5 10 15
(c) \/r=1.5 (d) \/r=2.0
F1G. 1.40 — Norme de la pression totale |Pr| en x = 0 sur le plan z = —2r, due d une source

placée en z = 0.75r.

1.6.3 Cas de la diffraction par une plaque longue en présence d’un écoulement
uniforme

e Description qualitative du champ sonore

Nous avons décrit au paragraphe 1.4 'intégration d’un écoulement uniforme dans le modele
de diffraction d’un monopdle ou d’une source ponctuelle par un bord d’attaque et un bord
de fuite semi-infinis. La sommation avec précaution des deux champs résultants fournit alors
le champ total diffracté par une aile de corde finie en présence d’un écoulement uniforme.
Dans cette section, nous présentons une premiere comparaison qualitative de cartographies de
champs acoustiques obtenues par le code analytique SCAT d’une part et par une méthode
BEM d’autre part en présence d’un écoulement uniforme. La géométrie diffractante utilisée
dans le calcul BEM est une plaque longue de type clinquant, c’est-a-dire sans épaisseur, afin de
se rapprocher au mieux du modele analytique®. Nous reviendrons plus en détails sur ce modele
ainsi que sur la modélisation mathématique de I’écoulement dans le code BEM au chapitre
ITI consacré aux méthodes numériques. Les figures (I.41) et (1.42) représentent la partie réelle
de la pression sur un plan de coupe contenant la source située a 1.5 au dessus de la plaque.
Les calculs ont été réalisés pour quatre valeurs de nombre de Mach: (a) M =0, (b) M = 0.3,
(¢c) M = 0.5 et (d) M = 0.7. La figure (I.41) regroupe les résultats analytiques et la figure
(I.42) ceux du calcul BEM. D’une maniére générale on retrouve en présence d’un écoulement
le méme comportement que pour une source en mouvement: les fronts d’onde sont resserrés

5. Cette possibilité n’était pas disponible lors des calculs précédents, effectués a une date antérieure.
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dans la direction du bord d’attaque et écartés dans la direction du bord de fuite. On insiste
encore une fois sur le fait qu’il n’y a pas ici d’effet Doppler puisqu’aucun mouvement relatif de
la source par rapport a I'observateur.

(a) A\/r=05—M =0 (b) A\/r =0.5— M =0.3

19.%

19.4

0.3

0.2

(¢) A/r=05—M=0.5 (d) A/r =0.5—M =0.7

dJ1

a

Fi1c. 1.41 — Partie réelle de la pression totale Pr sur un plan de coupe contenant la source,
hauteur de la source h = 1.5r - calcul analytique.
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0e

0.4

[

0e

0.4

[

(c) A/r=05—-—M=0.5 | (d) A/r=05—-M =0.7

0

Fi1c. 1.42 — Partie réelle de la pression totale Pr sur un plan de coupe contenant la source,
hauteur de la source h = 1.5r - calcul numérique.

e Comparaisons quantitatives des champs sonores

Pour finir nous avons comparé les valeurs de pression prédites par le modele analytique et le
calcul BEM sur un arc d’observateurs de rayon 5r sous la plaque pour trois longueurs d’onde
adimensionnées distinctes A\/r = 0.5, 1 et 2, en absence de et avec écoulement.

Si 'on s’intéresse aux cas sans écoulement, les résultats de la figure (1.43) (a) (c) (e) suggerent
les conclusions déja énoncées au paragraphe 1.3, & savoir que le code analytique est plutot
un code haute-fréquence: la comparaison analytique/numérique se détériore a basse fréquence
(longueur d’onde grande devant la corde). Ce phénomene reste vrai en présence d’un écoulement
(Fig. 1.43 (b) (d) (f)): les corrélations entre les deux calculs sont meilleures aux plus petites
longueurs d’onde. On retrouve également un plus fort masquage par la plaque longue pour ces
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Fia. 1.43 — Pression totale Pr dans le plan flyover, hauteur de la source h = 1.5r.

faibles longueurs d’onde. La présence d’'un écoulement entraine une augmentation du nombre
de lobes d’interférences, mais une diminution de leur amplitude. La position de ces lobes et des
extinctions est toujours prédite de maniere tres précise par le code analytique, méme si leur
amplitude est 1égerement surestimée.

En conclusion, le modeéle analytique implémenté dans le code de calcul SCAT a été confronté
a trois autres codes de calcul disponibles & AIRBUS France sur deux types de géométries de
plaques planes. La diffraction d’une source ponctuelle par des géométries simples constitue en
effet une premiere étape vers la modélisation de I’effet de masquage de bruit de moteur par une
aile ou un empennage d’avion de transport. Dans le cas de la plaque longue, les résultats du
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modele analytique sont tres satisfaisants, mais ils se détériorent dans le cas de la plaque courte,
plus proche d’'une géométrie tridimensionnelle.

1.5.4 Petite digression sur la notion de source ponctuelle

Jusqu’a présent nous avons parlé de source ponctuelle ou de monopoéle sans distinction. Lorsque
la source est mobile ou dans un milieu en mouvement, on est amené a distinguer source élé-
mentaire et source de débit (appelée couramment monopdle). Lorsque I'on considére une source
élémentaire mobile, on spécifie le mouvement de la source dans ’équation des ondes, qui prend
la forme

1 0% .
dont la solution s’écrit
q(t — R/c)
txr) = ——=. 1.82

Lorsque 'on considére une source de débit mobile, on spécifie en revanche le mouvement de la
source dans I’équation de conservation de la masse [28]:

10p
c? ot

pour aboutir a I’équation des ondes scalaire:

+ podivy = q(t)o(xz — vt) (conservation de la masse) (1.83)

10% 0 S
Ap — 2o = E(Q(t)(s(l“ — Ut)). (L.84)

Il apparait une dérivée temporelle supplémentaire pour la source équivalente dans I’équation
des ondes (1.84) par rapport a ’équation (1.81). C’est pourquoi on distingue source élémentaire
et monopole, ce dernier étant défini comme la dérivée temporelle de la source élémentaire. De
ce fait, le rayonnement du monopole mobile ou, ce qui équivalent, le rayonnement du monopdle
fixe dans un écoulement n’est pas symétrique alors que celui de la source élémentaire est bien
symétrique et s’apparente en fait au cas du potentiel, comme le montrent les figures (1.43).
Le code numérique BEM traite donc le cas de la source élémentaire et non du monopdle au
sens exact du terme. Par conséquent, les cartographies (I.41) et (1.42) sont représentatives du
potentiel acoustique d’un vrai monopdle.

1.6 Comparaison entre les prédictions et des mesures en chambre
sourde

La comparaison des différentes approches théoriques entre elles constitue une premiere étape
dans la validation des méthodes de prédiction. Mais elle n’est pas suffisante; il est également
important de s’assurer que les modeles mathématiques utilisés dans chacune des méthodes
traduisent la réalité physique des phénomenes étudiés. Nous présentons ici la campagne de
mesures menée au DLR (Deutsches Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt) en Allemagne, simulant
le masquage d’une source ponctuelle par une plaque ou un cylindre, ainsi que la comparaison
des résultats d’essais aux prédictions du modele analytique. Malheureusement, les mesures
effectuées avec seulement trois microphones n’ont pas permis une validation rigoureuse du code
de calcul. Néanmoins, la technique de génération de source ponctuelle mise au point par le DLR
est remarquablement novatrice, et confere a cette campagne un large intérét.
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e Génération d’une source omnidirectionnelle

Afin de générer une source de type monopolaire, un laser Nd:YAG est utilisé: il permet de
générer un plasma d’une durée de 0.8ms équivalent & une source ponctuelle. Les mécanismes
de cette génération de source sont présentés dans [39], [40] et [81] et schématisés sur les figures
(I.44) et (1.45). Les avantages de cette nouvelle technique sont notables:

— ce type de source permet de s’affranchir des problemes de champ proche et de champ
lointain, ce qui est moins contraignant que lorsque l'on travaille avec des haut-parleurs
qui ont nécessairement une directivité.

— le dispositif laser permet de générer des fréquences tres élevées donc de travailler sur des
maquettes de petite taille.

— en présence d’'un écoulement, l'intérét est d’autant plus marqué puisque la durée de la
pulsation émise est tres petite (de 'ordre de la milliseconde). La source n’est donc pas
perturbée par I’écoulement.

e

= 200 =900 mm

Fic. .44 — Génération d’une source sonore de  F1G. 1.45 — Propagation d’une onde sphérique
type monopolaire par création d’un plasma. depuis le point focal de la lentille.

Une étape préliminaire de validation du caractere monopolaire de la source a été réalisée par
I'intermédiaire d’un arc de microphones centré sur la position de ’émission laser. Les résultats
sont tres satisfaisants: la différence de niveau recu sur chacun des microphones n’excede pas
1dB ce qui équivaut, en termes de distance de propagation, a une différence de trajet de 4mm
sur un rayon de 1 metre. La source ponctuelle est donc tres correctement modélisée. Ceci est
bien visible sur les photos (I1.45) ol 'on peut voir la formation du plasma et une sphere parfaite
se dessiner. Les différentes images montrent le plasma 3, 6, 11 et 16 ms apres "impulsion laser.
La région brillante correspond au point focal de la lentille. On voit clairement sur la figure la
propagation d’une onde sphérique depuis le point focal. Sur I'image a 3ms, 'onde sphérique
n’est pas encore completement séparée du plasma car les deux ont une vitesse de propagation
similaire. En revanche, sur I'image a 6ms et sur les suivantes, une séparation nette est visible.
Sur I'image & 11ms, on apercoit la réflexion de 'onde acoustique sur une surface plane située
a proximité du point focal, puis l'interaction de cette onde réfléchie avec 'onde créée autour
du plasma. Durant la campagne de mesures, la source a été générée a proximité d’une surface
diffractante afin d’évaluer un effet de masquage. Actuellement, de nouveaux essais utilisant ce
mécanisme de génération de source ont lieu au DLR en présence d’un écoulement.

e Géométries expérimentales et principe des mesures

L’ensemble des mesures a été réalisé dans la chambre anéchoique AWB (Aeroacoustic Wind
tunnel Braunschweig) du DLR. Quatre différentes géométries de surface masquante ont été
testées, deux surfaces planes et deux géométries cylindriques. Les résultats relatifs au cylindre
sont exposés au chapitre II et nous présentons dans cette partie uniquement les résultats ob-
tenus avec la plaque longue. Les dimensions de la plaque correspondent au cas test spécifié au
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Création de la source ponctuelle

0.5m

Micro de référence

Fic. 1.46 — Photographie de linstallation ex- F1G.1.47 — Schéma de linstallation expérimen-
périmentale pour la mesure du champ diffracté tale pour la mesure du champ diffracté par une
par un cylindre. plaque longue.

paragraphe L.5. La plaque est montée sur pied a environ 1m du sol et maintenue en position
fixe. L’acquisition des données est réalisée par quatre micros 1/4” B&K, dont un micro de réfé-
rence qui enregistre le signal émis par la source et trois micros d’aquisition placés au dessus de
l'objet test (plaque ou cylindre) afin de mesurer le champ diffracté. La position de ces micros
est schématisée sur la figure (1.48). Comme Pamplitude de la source differe entre deux points de
mesure, les résultats sont exprimés en termes de facteur d’attenuation, défini comme le rapport
de la pression mesurée a la pression de référence.

e Analyse des résultats

Comme on le voit sur le schéma de la figure (1.48), seuls trois microphones ont été utilisés, pou-
vant coulisser le long de I’axe X pour parcourir ’ensemble des points de mesure. Pour illustrer
quelques résultats, des comparaisons avec le calcul analytique suivant I’axe Y en X = 0 sont
présentées sur les figures (I1.49) et (1.50). Le facteur d’atténuation est calculé analytiquement
comme le quotient de la pression en présence du masque par la pression rayonnée par la source
en champ libre.

) 500 mm .
£
o ® Micro 1 IE
\9‘ y Micro 2 Q
‘ Micro 3 X
Impulsion Laser ® ¢ 6 0 0 o 9

Position des micros
«— Micro de référence

h=25mm —@ . Zww =300 mm

h =50 mm h N Z.. =350 mm

h =75 mm z Z.. =400 mm
Z=-250 mm

Micro d’acquisition

Fi1G. 1.48 — Position des microphones de mesure.
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Fic. 1.49 — Comparaison des facteurs d’attenuation mesurés et calculés analytiquement le long
de l'aze Y, pour une hauteur de la source h = 0.5r.
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Fia. 1.50 — Comparaison des facteurs d’attenuation mesurés et calculés analytiqguement le long
de l'axze Y, pour une hauteur de la source h = 1r.

Sur ’ensemble des six courbes présentées, le calcul analytique semble reproduire correctement
la ligne de tendance expérimentale. Néanmoins le nombre trop limité de points de mesure ne
permet pas de tirer davantage parti de ces expérimentations.

1.7 Conclusion

Ce premier chapitre nous a permis d’exposer deux modeles de calcul analytique de diffrac-
tion du rayonnement d’une source ponctuelle par un écran. Le premier modele de Macdonald
est une solution exacte du probléeme du demi-plan; le second modele de Cooke est une solu-
tion approchée dérivée du premier modele. Dans un premier temps, les différentes étapes du
calcul pour un demi-plan ont été exposées puis le calcul a été étendu a deux bords diffractants
simulant un bord d’attaque et un bord de fuite. Enfin, la prise en compte d’un écoulement
uniforme autour de la plaque et I'influence de cet écoulement sur le rayonnement acoustique
ont été présentés. A chacune des étapes de complexification du modele, nous avons insisté sur
Ierreur induite dans le calcul, I’hypothese la plus contraignante étant la sommation de ma-
niere indépendante des champs diffractés par le bord d’attaque et le bord de fuite, qui limite le
domaine de validité du modele & des longueurs d’onde petites devant la corde. Dans le cas d’ap-
plication d’un avion classique de type AIRBUS A320 (6), la fréquence la plus contraignante au
regard des hypotheses du modele serait la fréquence de passage des pales (1 BPF) a ’approche
(1100H z). La longueur d’onde correspondante A = 0.3m est trés petite devant la valeur de la
corde ¢ &~ 4m et I'hypothese d’indépendance des deux bords est vérifiée a cette fréquence.

Nous disposons donc désormais d'un code de calcul dédié a la modélisation de la diffraction
du rayonnement d’une source ponctuelle par une surface plane de corde finie en présence d’un
écoulement uniforme. Ce premier code analytique, limité comme nous le verrons dans les cha-
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pitres suivants par le modele trop simpliste de source ponctuelle, constitue néanmoins un moyen
rapide pour une premiere évaluation de l'effet de masquage d’une configuration donnée. Si le
calcul de Macdonald est une solution exacte du demi-plan diffractant, il ne peut rigoureuse-
ment étre comparé a un calcul numérique sur une géométrie de corde finie. Cependant, si les
deux méthodes coincident sur une telle géométrie dans le domaine des hautes fréquences, ou
I’hypothese d’indépendance des deux bords est analytiquement vérifiée, la validité de méthodes
numériques est assurée et autorise ’étude de phénomenes plus fins sur des géométries plus réa-
listes, objet du chapitre ITII. Auparavant, le chapitre II propose un deuxieéme modeéle analytique
de diffraction du rayonnement d’une source monopolaire par un cylindre.
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Chapitre Il

Modele analytique de la diffraction du
rayonnement d’une source monopolaire
par un cylindre

1.1 Introduction

11.1.1 Contexte

Comme évoqué en introduction de ce mémoire, ’aile et le fuselage de ’avion modifient le
rayonnement du moteur. Dans le cas particulier des configurations avec moteur au-dessus de
la voilure, ces structures ont un effet masquant sur le bruit rayonné au sol. Un premier modele
analytique dédié au calcul de la diffraction par des surfaces planes comme 'aile ou 'empennage
a été présenté au chapitre I. Le présent chapitre s’intéresse a la diffraction et a la réflexion
par le fuselage, modélisé en premiere approximation par un cylindre de longueur infinie. Le
masquage par le fuselage apparait en effet comme un moyen efficace de réduction de bruit pour
des configurations non conventionelles [11][90]. Des réductions de 15dB sur le bruit d’entrée
d’air ont été estimées théoriquement sur certaines de ces configurations. Dans ce cas, le champ
direct est masqué et seule la diffraction par le fuselage est responsable de la transmission du
son au niveau du sol. En configurations classiques avec moteur sous voilure, la réflexion des
ondes sur le fuselage augmente au contraire le bruit percu au niveau du sol.

La littérature concernant la diffraction par les cylindres s’avere beaucoup moins vaste que
celle sur la diffraction par les écrans. Ce theme intéresse surtout 1’électromagnétisme ou ’optique
[9]. Dans le domaine de I’acoustique, on trouve néanmoins des références en acoustique sous-
marine [46] [63]: Faran [27] résout des 1951 le probleme de la diffraction d’une onde plane par
un cylindre infini immergé dans un milieu fluide. Piquette [69] et Tai [84] prolongent plus tard
ces travaux au cas d’une onde sphérique. En particulier, ce dernier propose une solution exacte
du probléeme pour une source et un observateur en champ lointain.

L’avenement de la théorie géométrique de la diffraction (GTD - Geometrical Theory of Dif-
fraction) avec Keller en 1962 [44] [38] [36] ouvre une voie vers de nouvelles méthodes de calcul
et les méthodes dites de rayons sont évoquées régulierement dans les publications acoustiques
récentes [89]. Par exemple, des chercheurs de 'université de Cambridge [4] [3] travaillent ac-
tuellement sur un concept d’aile volante silencieuse ou les moteurs sont placés au dessus de la
voilure. Ils évaluent 'effet de masquage d’une telle configuration & ’aide de deux monopéles
simulant les moteurs et rayonnant vers le sol par des méthodes de recherche de rayons.

Dans ce chapitre, nous proposons un calcul asymptotique fondé sur 'approximation de la
théorie géométrique de la diffraction, laquelle est bien adaptée & notre gamme de fréquences



80 Chapitre Il

d’intérét relativement élevées. Il existe néanmoins des solutions analytiques exactes faisant
appel généralement au développement en harmoniques cylindriques, mais ces solutions s’averent
couteuses en temps calcul et instables dans certaines régions. A titre indicatif, les grandes lignes
du calcul exact sont rappelées dans cette introduction avant de développer intégralement le
modele géométrique.

11.1.2 Solution analytique exacte

Une source ponctuelle est placée au point Zy & proximité d’un cylindre rigide de rayon a et
de longueur infinie, en ’absence d’écoulement. Si 'on note pr la pression totale en présence
du cylindre et p; le champ libre incident de la source monopolaire, la solution de ce probleme
s’écrit d’apres [11] [90] sous la forme d’une série de fonctions de Bessel de premiére, deuxiéme
et troisieme espece:

Pr_q,- F(u,by)e® % on (IL.1)
pr
ikl i~
PL = @ — 4]
R = distance entre la source et I’axe du cylindre z
u = ka sinf Source
b = kRsiné R
~ aey
F(U,b,tp) = Z dn (U,b) COs (ntp) X '\‘ P Z
Jo' (u) ‘ p
b)) = HoW(b)——"—
qo(u ) 0 ( )H(/)(l)(u)
Ip(w)
_ _j (1)
gn(u,b) = 2(—i)"H,"(b) H{j&l)(u)
[Jn,Yn,Hp,"] = fonctions de Bessel d’ordre n de premiere, deuxiéme et troisieme espece.

La convergence de la série F'(u,b,p) requiert un nombre élevé d’itérations lorsque la valeur du
parametre u augmente, ce qui explique la durée du calcul pour des fréquences élevées. Dans ce
chapitre, nous proposons une méthode analytique alternative basée sur la théorie géométrique
de la diffraction.

11.L1.3 Approximation géométrique

La théorie de Keller repose sur le postulat d’une propagation des ondes acoustiques le long de
rayons. On distingue plusieurs types de rayons diffractés: les rayons diffractés par une aréte,
une discontinuité d’impédance ou de courbure et les rayons dits rampants sur la surface de
I’objet, structurés lorsque le rayon arrive en incidence rasante sur une surface courbe. Seuls ces
rayons rampants existent dans le cas de la diffraction par un objet cylindrique supposé infini
(pas d’effets de bords) et viennent s’ajouter aux rayons directs et réfléchis; la convexité du
cylindre n’autorise pas de réflexions multiples. Le champ acoustique total au point d’observation
s’obtient alors en sommant les contributions des rayons de différentes natures.

La propagation acoustique le long de rayons s’évalue par une approximation asymptotique
haute-fréquence. On s’attend donc a ce que le calcul donne des résultats satisfaisants pour des
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longueurs d’onde petites par rapport a la dimension de ’obstacle ou & son rayon de courbure, ici
celui du cylindre. Cependant cette méthode a été appliquée également au calcul de la diffraction
par une ouverture dans un écran [37] et au cas d'un guide d’onde et les résultats sont tres
satisfaisants pour des longueurs d’onde de l'ordre de la dimension de 'objet diffractant.

Le code CARILLON (Cylinder Analytical with Ray ILLuminatiON) a été développé au
cours de cette these et a pour objet le calcul du champ diffracté ou réfléchi par un cylindre éclairé
par une source monopolaire. La méthode de calcul repose sur la Théorie Géométrique de la
Diffraction. Ce chapitre se propose d’exposer les principaux éléments théoriques de la méthode.
Une premiere étape consiste a déterminer le rayon géométrique reliant la source et le récepteur.
Suivant sa position relative par rapport au cylindre, le rayon peut étre direct (Fig. I1.1), réfléchi
(Fig. I1.2) ou rampant (Fig. I1.3). Le plan de ce chapitre correspond & la structuration du code
de calcul CARILLON: le calcul du rayon réfléchi est détaillé au paragraphe I1.2.1 et le calcul du
rayon diffracté au paragraphe I1.2.2. Une fois le trajet déterminé, le paragraphe I1.3 explicite la
calcul du champ acoustique correspondant a chaque type de rayon. Nous présentons dans ce qui
suit les étapes principales de ces différents calculs. Le chapitre se termine par la confrontation
du code analytique aux méthodes numériques disponibles & AIRBUS France.

Source Source Source

Observateur Observateur Observateur

FiG. II.1 — Rayon direct. Fic. 11.2 — Rayon réfiéchi. FiG. I1.3 — Rayon rampant.

1.2 Détermination des rayons acoustiques

Comme en optique, les rayons acoustiques se propagent en ligne droite dans un milieu
homogene et isotrope. Lorsqu'un rayon incident rencontre un obstacle, il se réfléchit suivant
les lois de Descartes, ou donne naissance a un rayon rampant suivant le principe de Fermat du
plus court chemin de parcours sur la surface de I'objet.

1.2.1 Calcul du rayon réfléchi

Rappelons rapidement les lois de la réflexion (lois de Descartes):

— Premiere loi: le rayon incident, la normale a la surface réfléchissante et le rayon réfléchi
se trouvent tous trois dans le méme plan.
— Deuxiéme loi: 'angle entre le rayon incident et la normale & la surface (angle d’incidence)
est égal a 'angle formé par la normale et le rayon réfléchi (angle de réflexion).
Dans le cas ou le récepteur se situe dans la zone éclairée par la source, la contribution du rayon
réfléchi s’ajoute a celle du rayon direct incident. On détermine dans un premier temps le rayon
réfléchi sur un cercle avant de généraliser au probleme & trois dimensions du cylindre.
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e Calcul du rayon réfléchi dans le plan (Oxy) en z =0

Le probleme & résoudre est un probléeme de géométrie du plan schématisé sur la figure (I1.4):
connaissant les coordonnées du récepteur M, caractériser le rayon qui, issu de la source S, se
réfléchit sur le cercle de rayon ¢ en un point 7' pour atteindre le point M. Dans cette configu-
ration, on peut déterminer directement, au prix d’un calcul exact fastidieux, les coordonnées
du point de réflexion 7. Dans une toute autre optique, le code CARILLON procede selon un
algorithme de type dichotomique, par tir de rayons successifs a partir du point S jusqu’a ce
que le rayon réfléchi atteigne le point M avec une précision fixée a 'avance.

®

FiG. I1.4 — Recherche du rayon réfiéchi dans le plan du cercle.

L’étape principale dans la détermination du rayon réfléchi est le calcul de ’équation de la droite
(T'M). Pour cela, on exprime tout d’abord angle au centre ¢ en fonction de 'angle de tir 6.
Le paramétrage du cercle choisi, le point T a pour coordonnées

( i > N ( aeint > (IL.2)

et la droite (ST') a pour équation

y=—tanf(z —xg). (IL.3)
De plus, T' € (ST') ce qui permet d’écrire:
yr = —tanf(zr —xg),
in(0 (I1.4)
sin(t+0) = Snles
a
d’ou 'on déduit I'expression de ¢t en fonction de 6:
in(6
t = arcsin (M) —0. (IL.5)
a
On peut alors écrire I’équation de la droite réfléchie sous la forme
y—yr =—tanl(z — z7), (IL.6)
avec I' = m — 2t — 0 l'angle @, soit finalement:
y —asint = tan(f + 2t)(z — acost). (IL.7)

Une fois connue I'équation de la droite réfléchie pour un point d’impact 7', un test sur la position
du point M par rapport a cette droite permet de déterminer par dichotomie la droite réfléchie
passant par M.
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e Calcul du rayon réfléchi dans I'espace

(A)

FiG. I1.5 — Recherche du rayon réfléchi dans 'espace.

Considérons maintenant un rayon quelconque issu d’une source S se réfléchissant sur le cylindre
de rayon a en un point I (& déterminer) pour atteindre un récepteur M. Localement, la réflexion
sur le cylindre au point d’incidence I se ramene a la réflexion sur le plan tangent au cylindre
au point I. Lintersection de ce plan tangent noté (P/ /) avec le cylindre est une génératrice du
cylindre que I'on note A. Le point I recherché se trouve alors a I'intersection de la génératrice
A et du plan contenant la source S, le récepteur M et perpendiculaire au plan tangent. Le
calcul s’effectue en trois étapes:

1.

Détermination de I’équation de la génératrice A: on se ramene au probléme a deux di-
mensions du paragraphe I1.2.1 en projetant le point M dans le plan (Ozy) en un point
M'. On peut alors montrer que le point 7" solution du probléme pour la source S et le
récepteur M’ appartient a cette droite A. On en déduit donc directement ’équation de

la génératrice :
{x - (1L.8)
Yy = yr

. Détermination de I’équation du plan perpendiculaire au plan tangent contenant S et M,

noté (Py): soit @(zy,Yu,zy) un vecteur normal au plan (P, ) recherché appartenant au
plan tangent (P//). On fixe arbitrairement z, = 1. Ces deux conditions s’écrivent:

(L‘u((L‘M - (II5) +yuYm + 2z = 0 (1)
. . (IL.9)
Ty cost+y,sint = 0 (2)
La condition (1) correspond & 'orthogonalité de @ au plan (Py) et la condition (2) &
'appartenance de @ & (P),). Le systeme s’écrit encore:
—2

ym — tant(zy — xs) (11.10)
Ty, = —Yytant

Yu =

L’équation recherchée du plan (P, ) prend alors la forme:

Tyl + YulY + 2uz — Tu2s = 0. (IT.11)

. Calcul des coordonnées du point I, intersection du plan (P, ) et de la droite A:

ry = X7
yr = yr : (I1.12)
2] = TyTS — Ty T — Yu Y1
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Le rayon se réfléchit donc suivant la droite (IM), les coordonnées des points [ et M étant
maintenant déterminés.

11.2.2 Calcul du rayon rampant sur un cylindre

e Position du probléme

Chaque rayon incident tangent a la surface du cylindre se scinde en deux rayons distincts au
point de tangence: le premier rayon suit la direction du rayon incident et le second rayon rampe
sur la surface de 'objet. Sous 'hypothése d’un milieu homogene et isotrope, un rayon rampant
est donc constitué de trois parties distinctes (Fig. 11.6):

1. une ligne droite du point S jusqu’au point A de tangence au cylindre;
2. un arc de géodésique sur la surface du cylindre entre les points A et B;
3. une ligne droite du point de tangence B au cylindre jusqu’au point M.

Ce découpage résulte directement de 'application étendue du principe de Fermat qui sert de
fondement & 'optique géométrique. Il s’énonce ainsi: «La lumiére se propage d’un point & un
autre sur des trajectoires telles que la durée de parcours soit stationnaire». Sous une forme
moins rigoureuse mais qui s’applique ici, le terme stationnaire est remplacé par minimal. Ce
principe permet de retrouver la plupart des résultats de l'optique géométrique, en particulier
les lois de la réflexion et de la réfraction. Ainsi dans notre cas, le rayon reliant les points S
et M est la courbe joignant S & M pour laquelle le chemin optique est minimal. Ces rayons
rampants pénetrent dans la zone d’ombre géométrique et sont responsables de la valeur non
nulle du champ dans cette zone.

M

Fic. 1.6 — Rayon rampant sur le cylindre. Fic. II.7 — Définition des frontiéres ombre-
lumieére.

Le probleme est donc le suivant: étant donnés un cylindre de rayon a, une source S et un
récepteur M situé dans la zone d’ombre géométrique, caractériser géométriquement les rayons
rampants sur le cylindre allant de S & M. Le premier résultat utilisé fait intervenir la notion
de frontiére ombre-lumiere. On définit une frontiere ombre/lumieére relative a la source et une
frontiere ombre/lumiere relative au récepteur (Fig. I1.7). Un rayon issu de la source s’accroche
a lintersection de la frontiére ombre/lumiere de la source et du cylindre (points A et A’), et
se décroche & Dintersection de la frontiere ombre/lumieére du récepteur et du cylindre (points
B et B'). Ainsi l'ensemble des rayons issus d’une méme source S s’accrochent tous suivant
la méme génératrice du cylindre, intersection du cylindre avec le plan tangent passant par S,
comme illustré sur la figure (II.8). De méme, les rayons rampants se décrochent tous suivant
une méme génératrice du cylindre, intersection du cylindre avec le plan tangent passant par M
(non représenté).

En réalité, il existe une infinité de rayons rampants allant de S & M, qui s’enroulent de multiples
fois autour du cylindre, mais ces rayons supplémentaires ont une amplitude négligeable devant
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les deux rayons rampants que nous appelons principeuz dont la longueur de parcours sur le
cylindre est inférieure a 2wa, comme expliqué au paragraphe 11.3.3 dédié au calcul du champ.
Dans tout ce qui suit, on se place dans le systéme de coordonnées représenté sur la figure (I1.8).
L’axe z est parallele aux génératrices du cylindre et 'axe des x pointe vers la source S.

S

Fic. I1.8 — Rayon incident issu de S dans le plan tangent au cylindre.

On considere les deux rayons rampants principaux issus de S, 'un passant par le haut du
cylindre et 'autre par le bas. Le calcul pour un rayon rampant se fait ensuite en trois étapes:

1. calcul des deux premieres coordonnées en x et en y des points A et B d’entrée et de sortie
du rayon rampant sur le cylindre;

2. calcul de la longueur A du rayon rampant en projection sur le plan (Ozy);

3. calcul de la troisitme coordonnée en z des points A et B d’entrée et de sortie du rayon
rampant sur le cylindre.

D’apres les symétries du probleme, on peut placer la source S sur axe (Oz) sans perte de
généralité.

e Calcul des deux premiéres coordonnées x et y des points d’entrée et de sortie du rayon
rampant

Nous présentons dans cette partie uniquement le calcul pour le rayon rampant sur le haut du
cylindre; le calcul pour le rayon du bas est similaire. Comme les rayons incidents s’accrochent
tous suivant une méme génératrice du cylindre, il suffit, pour déterminer les deux premieres
coordonnées du point d’entrée du rayon incident, de faire un calcul en projection dans le plan
(Ozy). On suppose & nouveau sans nuire a la généralité que le point source S est situé sur 'axe
(Ox) et on note A le point d’entrée du rayon rampant (Fig. 11.9).

Fic. 11.9 — Calcul des coordonnées des points d’entrée et de sortie du rayon rampant dans le
plan (Ozy).
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Les coordonnées des points S et A s’écrivent, en notant « le rayon du cylindre

2

a
Tg |5ES|
S = 0 et A= < a )2
a1l — | —
0 |zs|
0

Le récepteur M est supposé situé dans la zone d’ombre et le point B désigne le point de sortie
du rayon rampant passant par M. Notons « 1’angle entre le point M (z7,y,0) et Paxe (—Ox),

caractérisé par la relation
Ym

sinog = — 2% (IL.13)
V& Y
La rotation ‘
Q= ( cosar msina > (IL.14)
Sin « COS ¥

ramene le point M en un point M’ de 'axe (—Oz). Le point B est ainsi 'image par la rotation
Q~! du point B’, point de sortie du rayon rampant passant par M’. Ses coordonnées s’écrivent
alors, par analogie avec les coordonnées du point A

a? o2 \/ 0 \2
- ————cosa+asinaq/1 — <7>
(7)) =0 [oM] | Tlon [oM]
YB \/1 ( a >2 a2 a 2
a — —  di — |
[OM]] [OM] sina +acosay /1 <||OM||)
(I1.15)

Pour tout point S de 'axe (Ozx) et pour tout point M de la zone d’ombre, on peut donc écrire
les coordonnées des points d’entrée A et de sortie B du rayon rampant passant par le haut du
cylindre sous la forme

a? 2 2
I __a cosa + asina 1—( a4 )
|z JOM|| [OM]|
A= a 2 , B = a2 a 2 ,
a1 — m sina+acosay /1 —
s [OM|| [OM||
ZA 2B

ou z4 et zp restent & déterminer.

e Calcul de la longueur A du rayon rampant en projection sur le plan (Oxy)

Un rayon rampant est une droite dans le plan de paramétrage d’un cylindre. I’idée de ce calcul
est donc d’utiliser I'isométrie qui projette les points du cylindre C sur le plan P, induite par le
déploiement du cylindre (Fig. I1.10):

d: M(zxy,z) € C— M(aarccos E,O,z) eP. (11.16)
a

La longueur A du rayon rampant en projection sur le plan (Oxy) est aussi celle de la projection
sur 'axe = du segment [AB], image de 'arc (AB) par I'isométrie . On en déduit la longueur
recherchée:

A = |aarccos 22 — qarccos 22| | (I1.17)
a a
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0 A

F1G. I1.10 — Détermination de 'isométrie pro-  Fia. I1.11 — Cylindre déployé et angles d’en-
jetant le cylindre sur le plan. trée et de sortie du rayon rampant.

e Calcul de la troisieme coordonnée z des points d’entrée et de sortie du rayon rampant

Fic. I1.12 — Calcul de la troisiéme coordonnée des points d’entrée et de sortie du rayon rampant.

Dans les calculs qui suivent, on se limite au cas d’un rayon incident passant par le haut du
cylindre, c’est-a-dire pour lequel yps > 0 et ou le récepteur M est dans la zone d’ombre telle
que zp; > 0. Supposons en effet que 'on dispose d’une fonction qui, & un tel point M de
coordonnées (zpr,ynr,2nr), associe la troisieme coordonnée W(zps,ynr,2ar) du point d’entrée du
rayon, alors:

— la troisieme coordonnée du point d’entrée pour un récepteur M avec zp; < 0 est détermi-
née par la fonction (znr,ynr,2ar) — —V(xar,ynmr, — 20 ), par symétrie de la configuration
selon le plan (Ozy),

— la troisieme coordonnée du point d’entrée pour un récepteur M avec z;; > 0 et un rayon
incident passant par le bas du cylindre est donnée par la fonction (xa,ynr,2n) —
Y (zrr, — ym,zar ), par symétrie par rapport au plan (Ozz),

— un rayon rampant passant par le bas du cylindre avec zp; < 0 est déterminé par combi-
naison des deux remarques ci-dessus.

La troisiéme coordonnée de B, peut étre déduite de celle de A en utilisant 'isométrie ¢ décrite
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précédemment:

A
zp=z2A| 1+ —m— ] . (I1.18)

2 _ 42
Ty a

Si Op désigne 'angle de sortie du rayon rampant et 64 'angle d’entrée (Fig. I1.11), on dispose
de la relation suivante:

V@ = 25)% + Wy — up)?

M T 7B

tanfp =

(11.19)

De 14, la condition nécessaire et suffisante pour que le rayon issu de A atteigne le point M
s’écrit 04 = Op ce qui est équivalent & tanf4 = tanfp. On obtient :

‘M~ %B (11.20)

“A _
Vot —a ey — 252 + 0y —yp)?

A
2y — %4 <1 + 7/—%_(12)

ZA _
Vot —a? \Jloy —3p)2 + (4 —yp)?

ce qui détermine z4 sans ambiguité.

ou encore

(IL.21)

Nous avons dans cette premiere partie caractérisé géométriquement les rayons directs, diffrac-
tés et réfléchis reliant une source S et un récepteur M quelconques. Nous allons maintenant
déterminer le champ acoustique associé a chacun de ces rayons.

1.3 Détermination du champ acoustique

La notion de rayon acoustique permet une description qualitative de la réflexion et de la
diffraction d’une onde par un cylindre. De surcroit, il est possible d’associer a chaque point du
rayon une valeur du champ acoustique [67][38]. Le champ total au point considéré résulte alors
d’une combinaison des différentes contributions des champs directs, réfléchis et rampants, en
fonction de la position relative de la source par rapport au cylindre.

11.3.1 Calcul du champ direct (propagation en espace libre)

Comme en optique, les rayons acoustiques sont les trajectoires orthogonales aux fronts d’ondes
ou surfaces équiphases. Keller [38] associe alors une amplitude A(s) et une phase ¢(s) a chacun
des points d’un rayon (ST), s étant 'abscisse curviligne le long de ce rayon. On note le champ
au point S:

p1(8) = Agekdo (I1.22)

ou Ay et ¢y sont respectivement 'amplitude et la phase de la source ponctuelle placée en S.
Le terme de phase en un point du rayon est déterminé par la loi de 'optique’ d¢/ds = 1. La
phase en un point 7' du rayon incident se déduit donc de la phase au point S de ce méme rayon
par

(T) = ¢o + i, (11.23)

ou s; représente la distance entre les points S et 7' (Fig. 11.13). L’amplitude A(T") est déterminée
par application du principe de conservation de 1’énergie le long d’un tube de rayons. 1l stipule

1. généralisation de I’équation eikonale (V¢)? = (¢/co)? pour un milieu homogene
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Fic. I1.13 — Rayons incident et réfléchi.

que le flux d’énergie A%do est le méme en chaque section du tube, o1 do est I'aire de la section.
Considérant alors les deux sections do(S) et do(T) d’un tube de rayons aux points S et T
respectivement (Fig. 11.14), on obtient I’équation de transport:

do(S)

A) = ASK | o7y

(11.24)

do(T)

do(T)
/ o do(S)
do(S) @ ——
% —— S T
Ri S;

Fia. I1.14 — Tube de rayons aux points S et  Fig.11.15 — Rayons principauz de courbure du
T. front d’onde aux points S et T.

Ainsi 'amplitude du champ acoustique, comme pour la phase, peut étre calculée en n’importe
quel point du rayon pourvu qu’elle soit connue en un point de ce méme rayon. Le calcul de
do(S)/do(T) se fait en introduisant les rayons principaux de courbure pt et pi du front d’onde
incident au point S (Fig. I1.15). A une distance s; le long du rayon, au point T, les rayons de
courbure sont p{ + s; et pb + s;. On obtient les relations suivantes

do(S) pio

S . 11.25
do(T)  (pi + si)(ph + si) (1129
et _
P10
AT) = A . :
) 0\/(,0’1 + 8:)(ph + si) . (I1.26)
p(T) = ¢ots;
Finalement,
plipg iks;
pr(T) = pr (S - - et 11.27
(= ’\/m o)k T 50 20

Dans le cas d’une source monopolaire, I’onde rayonnée est sphérique c’est-a-dire que les surfaces
d’ondes sont des spheres et les deux rayons de courbures p} et pb sont égaux et prennent la
valeur du rayon de la sphere du front d’onde. L’équation (I1.27) décrit bien dans ce cas un
rayonnement isotrope en 1/s;.
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11.3.2 Calcul du champ réfléchi

Pour déterminer le champ au point M suivant le rayon réfléchi, noté p,(M), on suppose dans
un premier temps qu’au point de réflexion 7' sur la surface du cylindre, le champ réfléchi est
proportionnel au champ incident, le coefficient de proportionnalité R étant le coefficient de
réflexion

pr(T) = pr(T)R. (11.28)

Ce coefficient vaut 1 pour un cylindre rigide, ainsi les amplitudes des champs incidents et réflé-
chis sont identiques sur la surface du cylindre. L’égalité des phases provient de 'approximation
haute-fréquence qui assimile localement la surface réfléchissante & un plan & I’échelle de 'onde
acoustique et conduit a une réflexion classique ou la source image est en phase avec la source
réelle. Ensuite, le champ au point M se déduit du champ au point 1" de maniere identique au
calcul du champ incident (I1.27):

p1+ sr)(ph + sr)

Les rayons de courbure p| et p) sont mesurés cette fois par rapport au point de réflexion 7'
(Fig. 11.16). Ils dépendent:

— des rayons principaux de courbure du front d’onde incident p} et p;

(M) = prm\/ : Ll S— (11.29)

— des rayons principaux de courbure de la surface réfléchissante au point de réflexion T'.
Le calcul de ces rayons de courbure est assez complexe. On trouvera les formules completes
dans [66]. La figure (I1.16) permet cependant de comprendre intuitivement ce que représentent
ces rayons.

Fia. 11.16 — Tube de rayons réfléchis sur une surface - Détermination des rayons de courbure
du front d’onde réfléchi.

Le front d’onde incident vient «épousers» en quelque sorte la forme de la surface avant de se
réfléchir en champ libre. On comprend alors la double dépendance des rayons de courbure du
front d’onde réfléchi a la fois vis-a-vis de la forme du front d’onde incident et de celle de la
surface réfléchissante. Finalement, le champ acoustique au point M se déduit du champ au
point S par la relation:

pirs PLP h(s5-4+50)
pr(M) =pr(S)y] — : - - eiklsitsr) | (I1.30)
' (05 + 50) (b + s0) \[ (7 + ) (0 + 57)
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11.3.3 Calcul du champ diffracté

Le calcul qui suit reprend les grandes lignes des travaux de Pathak [66] auxquels le lecteur
pourra se reporter pour plus de détails, aidé du cours de géométrie différentielle de Bouteloup
[10].
En chaque point de la géodésique le long de laquelle le rayon rampe, des rayons se décrochent du
cylindre. En conséquence, 'amplitude du champ diffracté associé aux rayons rampants décroit
rapidement le long de la surface. Le rayon diffracté issu de S atteignant le point M, représenté
sur la figure (I1.17) est constitué de trois parties: une propagation en ligne droite depuis S
tangentiellement au cylindre au point A, une géodesique de longueur ¢ entre les points A et
B, et une propagation en ligne droite depuis le point de tangence B jusqu’en M. Le calcul du
champ diffracté au point M issu de S de décompose donc en trois étapes:

1. calcul du champ au premier point de tangence A;

2. évolution du champ le long du rayon rampant entre les points A et B;

3. calcul du champ au point de réception M.

FiG. I1.17 — Rayon rampant entre un point source S et un récepteur M.

e Calcul du champ au premier point de tangence A
Le champ incident au point A est donné par I’équation (I1.27)

Piﬂ% iks
pr(A) =pr(S . . e, 11.31
1) =exl )\/ (0, + 50)(pb T 50) (L3

ou sp représente la distance entre les points S et A. Sil’on note respectivement pr(A) et pg(A)
les pressions incidentes et diffractées au point A sous la forme
pr(A) = A(A)e*? W et py(A) = Ag(A)e™ 04D (11.32)

alors d’apres [38][66], les phases des champs incidents et diffractés au point A sont égales et les
amplitudes sont proportionnelles:

A4(A) = D(A)4;(A)
{qﬁd(A) = ¢i(4) : (11.33)

Le coefficient de proportionnalité D(A) est appelé coefficient de diffraction et a pour valeur

1 [kp 13 —i(x/12)
DA =/ — [ = _ 11.34
PP =5z (%) siacaTr 30
ot1 p est le rayon de courbure du cylindre dans la direction du rayon sonore et —g,, le mi®me

zéro de la dérivée de la fonction d’Airy Ai'(—gy,) = 0.
En conclusion, la pression au point de tangence A s’écrit

_ pip;
pd(A>—D(A>\/ T | (IL35)
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e Evolution du champ le long du rayon rampant entre les points A et B
Soit ¢ la longueur du rayon rampant entre les points A et B. De la méme maniére que pour le
calcul du champ incident, la phase au point B se déduit de la phase au point A par la relation

ba(B) = da(A) +1. (11.36)

Pour le calcul de 'amplitude, on applique & nouveau le principe de conservation de ’énergie a
une bande de rayons rampants sur la surface du cylindre (Fig. I1.18).

Fic. 11.18 — Bande de rayons rampants sur la  F1G. 11.19 — Rayons rampants s’enroulant au-
surface du cylindre. tour du cylindre.

Notons do(A) la largeur de cette bande au point A. Le flux d’énergie a travers cette section
est proportionnel & A%(A)do(A) = A%(t)do(t). De plus, tout au long du parcours sur la surface
du cylindre, la diminution du nombre de rayons entraine une diminution de I’énergie sur cette
surface. Sous 'hypothese d'une énergie rayonnée proportionnelle au flux d’énergie a travers la
section do(t) au point A et notant « le coefficient de proportionnalité, il vient:

A2(t + dt)do(t + dt) — A%(t)do(t) = —2a(t) AZ(t)do(t)dt, (I1.37)

_ 1/3

ot a = I (k_p> /s
p 2

Apres intégration de I'équation (I1.37), on obtient:

Ay(B) = Aq(4)

(11.38)

Le rapport do(A)/do(B) représente la limite du rapport des sections aux points A et B lorsque
t tend vers 0. Finalement, 'expression du champ diffracté au point B en fonction du champ
diffracté au point A s’écrit:

pd(B) = pa(A) do A; e Jo o gikt | (I1.39)

Il ressort bien de I’équation (I1.39) que plus le rayon acoustique rampe sur la surface du cylindre
et plus il perd de I'énergie. C’est pour cette raison que le code de calcul CARILLON ne calcule
pas la contribution des rayons ayant fait plus d’un tour du cylindre, ’énergie de ces rayons
étant considérée comme négligeable par rapport a ’énergie des deux rayons principaux.
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e Calcul du champ au point de réception M
Pour calculer la variation du champ entre le point B ou le rayon quitte le cylindre et le point
M ou se situe le récepteur, il n’est plus possible d’utiliser directement le résultat de I’équation
(I1.27) car I'un de rayons de courbure représenté sur la figure (I1.17) s’annule. On choisit alors
un point ) quelconque du rayon sortant (BM) et la formule (I1.27) fournit la valeur du champ
au point M en fonction du champ au point Q:

d d

M) — P1P2 eiksQ
Pa(M) pd(Q)\/(P‘f +5Q)(p3 + 50)

(11.40)

ikda(Q) P%Pg ik
= Ad(Q)GZ d etksq
(pf +5Q)(p§ + 5q)

Les rayons de courbure p¢ et pd sont associés au tube de rayons diffractés et illustrés sur la
figure (11.20).

Fic. I1.20 — Tube de rayons rampants sur une surface - Détermination des rayons de courbure
du front d’onde diffracté.

Comme pour les rayons réfléchis, ces rayons de courbure dépendent des caractéristiques du
rayon incident et de la surface. On trouvera les formules completes dans [66]. Lorsque le point
Q@ tend vers le point B, pg tend vers 0, p‘f tend vers une limite finie et sg tend vers s;. En
revanche, py(M) est constant, de sorte que Aq4(Q)4/p4 a une limite finie notée A/,(B) et pq(M)

s’écrit
ol
pa(M) = Al(B)y | ——ek(@a(B)+sa), (1L.41)

(p{ + sa)

L’amplitude A!,(B) est supposée proportionnelle a 'amplitude du champ diffracté évaluée au
point A:

A'(B) = D(B)D(A)A;(A) Zzggg e~ Jo a(Mdr, (I1.42)

La pression acoustique au point M s’écrit pour finir

d P .
pa(M) = AZ-(A)D(B)D(A)\/ ZZE?; \/ T d'j: Sd)e— Jo a(r)dr gik(i(A)+5at1) (I1.43)
1
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94 Chapitre Il

et en fonction du champ incident au point A

d t .
pa(M) = pI<A>D(A>D<B>\/ = \/ S AU (1144

Les coefficients D(A) et D(B) sont appelés coefficients de diffraction: ils dépendent de k et
des propriétés de la surface au point d’incidence. On le répete ici, il existe une infinité de
rayons rampants allant de S a M, qui s’enroulent de multiples fois autour du cylindre. Cepen-
dant, compte tenu de la décroissance exponentielle du champ le long du rampant, ces rayons
supplémentaires ont une amplitude négligeable devant le rayon rampant principal.

1.4 Comparaison croisée des différents codes numériques et du code
analytique

Au chapitre I, nous comparons les différentes méthodes disponibles & AIRBUS France sur
un cas simple de calcul de diffraction du rayonnement d’une source monopolaire par deux
plaques planes de géométries différentes, modélisant en premiere approximation une aile et
un empennage. De maniere identique, le fuselage d’un avion de transport peut étre modélisé
simplement par un cylindre de longueur finie. Nous reprenons dans cette partie les mémes mé-
thodes numériques et les comparons au modele analytique asymptotique décrit précédemment
sur un calcul de diffraction par deux configurations de cylindre. Le premier, dit cylindre court,
est un cylindre de diametre D = 2a et de longueur L = 10a, ou a est le rayon du cylindre (Fig.
I1.21). Le deuxieme, dit cylindre elliptique est un cylindre court complété aux extrémités de
deux demi-ellipsoides de demi-grand axe [ = 2a (Fig. I11.27). Le modele analytique assimile ces
deux géométries & un cylindre infini de diametre D = 2q. L’origine du systéme de coordonnées
est le centre du cylindre, 'axe x étant situé le long de ’ame du cylindre. La source est placée
au dessus du cylindre sur ’axe z, & une hauteur égale a 1.5a. Nous présentons dans un premier
temps une analyse qualitative des résultats des différentes méthodes & ’aide de cartographies
du champ mesuré sous le cylindre. Cette premiere étude est suivie d’une analyse quantitative
ou les pressions acoustiques sont comparées sur des lignes de points d’observation.

1.4.1 Cas de la diffraction par un cylindre court

z z
< 5 - l Source
. A
———rm e et e = _"_ - - - e e . —
X y
< > >
10 2

Fic. 11.21 — Cylindre court.

Dans cette partie, les prédictions de la valeur du champ diffracté par un cylindre court sont
évaluées sur un plan d’observation situé a 5a sous le cylindre. Les méthodes de calcul utilisées
sont les mémes qu’au chapitre I consacré aux géométries planes: une méthode par éléments finis
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de frontiere (BEM), une méthode par éléments finis de volume (FEM), une méthode haute-
fréquence de tracé de rayons (GTD) et son pendant analytique sur une géométrie de cylindre
infini. Chaque figure présentée par la suite regroupe donc quatre résultats, le label (a) fait
référence au modele analytique, le label (b) au calcul (BEM), le label (c¢) au calcul (GTD) et
le label (d) au résultat (FEM).

e Description qualitative du champ sonore

35 20 10 0 10 0 25
X

(a) Analytique

35 20 10 0 10 0 25 %5 g 0
(c) GTD (d) FEM
Fic. 11.22 — Norme de la pression totale sur le plan z = —ba, pour une longueur d’onde

Aa =2 et une source placée en z = 1.5a - cas du cylindre court.

0.03 0.04 0.05 0.05 0.09 0.1

0.06 0.0v

Les figures (11.22), (11.23), (I1.24) et (I1.25) représentent la valeur absolue du champ de pression
totale pour quatre longueurs d’onde adimensionalisées A/a = 2, 1.5, 1 et 0.5. D’une manieére
générale, on observe pour les grandes longueurs d’onde (Fig. I1.22) un important effet de dif-
fraction qui regénere du bruit dans la zone d’ombre géométrique. L’effet de masquage di au
cylindre est plus important aux fréquences élevées (Fig. I11.25). Comme pour le cas de la plaque
longue, il n’apparait qu’un seul maximum de pression suivant I’axe x dans la zone d’ombre sur
les résultats du modele analytique, alors que plusieurs maxima sont visibles pour les méthodes
numériques. Ces maxima résultent de la diffraction du champ incident par les deux bords droits
du cylindre qui ne sont pas pris en compte dans le modele analytique. On observe un tres bon
accord entre les résultats BEM et FEM (Fig. (b) et (d)). Dans le cas du modele analytique et
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(a) Analytique (d) FEM
Fic. I1.23 — Norme de la pression totale sur le plan z = —ba, pour une longueur d’onde
Aa = 1.5 et une source placée en z = 1.5a - cas du cylindre court.
(d) FEM
(a) Analytique (b) BEM (c) GTD
Fic. 11.24 — Norme de la pression totale sur le plan z = —ba, pour une longueur d’onde
A a =1 et une source placée en z = 1.5a - cas du cylindre court.
(d) FEM
(a) Analytique (b) BEM (¢c) GTD
Fic. 11.25 — Norme de la pression totale sur le plan z = —ba, pour une longueur d’onde

Ala = 0.5 et une source placée en z = 1.5a - cas du cylindre court.

de la GTD, les lobes de part et d’autre de I’axe du cylindre sont moins marqués. Cependant, la
prédiction analytique reste treés satisfaisante, notamment aux fréquences les plus élevées (Fig.
I1.24 et I1.25). Seule le calcul numérique GTD montre de plus larges différences le long de I'axe
z et des résultats davantage bruités que ceux des autres méthodes numériques, phénomene qui
s’atténue & des fréquences plus élevées. Pour les longueurs d’onde A/a = 1 et A/a = 0.5, le cout
en temps calcul par la méthode (FEM) est trop élevé pour que les calculs soient effectués, c’est
pourquoi aucun résultat n’est présenté a ces fréquences.

e Comparaison quantitative des champs sonores

Afin de comparer les résultats de maniére quantitative, la valeur absolue de la pression totale est
retracée suivant I’axe y en x = 0, c’est-a-dire perpendiculairement & ’axe du cylindre, au niveau
du plan d’observation a une distance égale & 5a sous le cylindre, pour les quatre mémes longueurs
d’onde que précédemment. L’ensemble des méthodes fournit des prédictions remarquablement
proches, y compris le calcul analytique sur la base d’une géométrie de cylindre infini. Dans la
zone d’ombre géométrique (y proche de 0), un unique maximum apparait au centre pour les
deux longueurs d’onde les plus grandes A\/a = 2 et A\/a = 1.5, dont Pamplitude est légérement
surestimée par le calcul analytique. Pour les longueurs d’onde plus petites A\/a = 1 et A\/a = 0.5,

© AIRBUS FRANCE, 2007. All rights reserved. Confidential document.



Chapitre I 97

la pression diminue dans la zone d’ombre et il apparait de multiples maxima locaux dont la
position et 'amplitude sont prédits de maniere tres précise par le calcul analytique.

0.12 0.12

008 L \/\ _ - /\/ N 008
a /\ /\ a

0.06

i .

\f\f [v GTD num —— U GTD num ——
Analytique - y Analytigue -~
0.02 iy BEM oo 1 0.02 =)=V —
0 L - 0 i i
-15 -10 -5 0 y 5 10 15 -15 -10 -5 0O y 5 10 15

0.12
01
0.08
g
0.06
0.04
V v GTD num —— GTD num ——
0.02 Analyiae 002 Ay
FEM
0 ‘ ‘ 0 ‘ ‘
-15 -10 -5 0 y 5 10 15 -15 -10 -5 0 y 5 10 15
(c) Ma=1.5 (d) Aa=2.0
F1Gc. 11.26 — Norme de la pression totale en x = 0 sur le plan z = —ba due a une source placée

en z = 1.5a.

11.4.2 Cas d'un corps cylindrique a extrémités elliptiques

De la méme maniere que précédemment, nous présentons dans cette partie les résultats de la
diffraction du rayonnement d’une source monopolaire par un cylindre a extrémités elliptiques
(Fig. 11.27). Comme pour le cas du cylindre court, une comparaison qualitative du champ de
pression sous le cylindre précede 'analyse quantitative.

zZ z

5 Source

Fia. 11.27 — Cylindre elliptique.
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e Description qualitative du champ sonore

Les figures (I1.28), (I1.29), (I1.30) et (II.31) représentent la valeur absolue de la pression totale
pour les longueurs d’onde A/a = 2, 1.5, 1 et 0.5 respectivement. Le label (a) fait référence au
calcul analytique sur une géométrie de cylindre infini, le label (b) aux résultats (BEM) et le
label (d) aux résultats (FEM). Pour cette géométrie, les calculs avec le code numérique GTD
n’ont pu étre réalisés et ne sont donc pas présentés. Cet inconvénient provient de la difficulé
du code & calculer les rayons rampants sur les extrémités elliptiques, opération qui nécessite
actuellement un temps de calcul prohibitif compte tenu du nombre de points d’observation
(supérieur & 10000). D’une maniere générale, les résultats du calcul (BEM) sont assez proches
de la prédiction du modele analytique, obtenue avec une géométrie infinie. En particulier, les
lobes secondaires multiples observés dans le cas du cylindre court sont moins marqués. Ceci
permet de conclure a la faible influence de la forme des extrémités du cylindre et de sa longueur
sur les principales caractéristiques de l'effet de masquage, lorsque la source reste suffisamment
éloignée des bords du cylindre et que ces derniers ne sont pas abrupts. Pour ’ensemble des
longueurs d’onde étudiées, les calculs (FEM) ont été réalisés sur un maillage trop fin, et les
résultats obtenus ne sont présentés qu’a titre indicatif.

35 20 10 0 10 20 25 35 20 10 0 10 0 25
BEM

(d) FEM

(a) Analytique

(c) GTD =
pas de résultat

Fic. 11.28 — Norme de la pression totale sur le plan z = —ba, pour une longueur d’onde
Ala =2 et une source placée en z = 1.5a - cas du cylindre elliptique.

0.06 0.0v
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B2

(a) Analytique (b) BEM

(c) GTD
pas de résultat

Fic. 11.29 — Norme de la pression totale sur le plan z = —5a, pour une longueur d’onde
Aa = 1.5 et une source placée en z = 1.5a - cas du cylindre elliptique.

, : 1
i l | .
. 1
)
— —
_
—
5
| 10
|

— )

(c) GTD

I I . pas de résultat
.

15

10

L'

= 0
5
10

-‘55 20 -0 L] 10 0 = 5.’0 20 -0 L] 10 F i
(a) Analytique (b) BEM (d) FEM
Fic. I1.30 — Norme de la pression totale sur le plan z = —ba, pour une longueur d’onde

Aa =1 et une source placée en z = 1.5a - cas du cylindre elliptique.

ﬁ ) GTD
. pas de résultat

(a) Analytique (b) BEM (d) FEM

Fic. 11.31 — Norme de la pression totale sur le plan z = —ba, pour une longueur d’onde
Ala = 0.5 et une source placée en z = 1.5a - cas du cylindre elliptique.

e Comparaisons quantitatives des champs sonores

Comme dans le cas du cylindre court, la valeur absolue de la pression totale est tracée sur
une ligne perpendiculaire a I’axe du cylindre elliptique au niveau du plan d’observation a une
distance égale a 5a sous le cylindre pour les quatre mémes longueurs d’onde que précédemment
(Fig. 11.32). Pour les raisons déja évoquées, seuls les résultats des calculs analytiques et (BEM)
sont présentés. Les résultats obtenus sont tres similaires a ceux du cylindre court et les mémes
conclusions s’appliquent ici.

En conclusion générale, il ressort de ’ensemble de ces comparaisons la pertinence de la solution
analytique pour calculer le champ diffracté par une géométrie de cylindre finie. A titre indicatif,
la figure (I1.33) décrit le profil le long de 'axe z des champs diffractés par les deux configurations
de cylindre, calculé par une méthode BEM . Cette comparaison illustre le lissage des lobes en
présence d’extrémités arrondies.
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0.1 0.1

0.06 0.06

Wl \[\|
VAV g — 11—

0.02 V v 0.02
0 0
-15 -10 -5 0 y 5 10 15 -15 -10 -5 0 y 5 10 15
(a) Ma = 0.5 (b) A/a = 1.0
0.12 0.12
0.1 0.1
0.08 0.08
E £
0.06 0.06

Analytique Analytique
0.02 BEM oo 0.02 BEM
0 0
-15 -10 -5 0y 5 10 15 -15 -10 -5 0y 5 10 15
(c) Ma=1.5 (d) Ma=2.0
F1Gc. I1.32 — Norme de la pression totale en x = 0 sur le plan z = —ba, due a une source placée

en z = 1.5a.

0.008

, . Cylindre elliptique
i Cylindre court -~

0.007

0.006 e
0.005 /\ j j .. l\ /\
0.004

0.003 b/

-20 -10 0 x 10 20

Fic. I1.33 — Profil du champ de pression le long de l'aze
en y =0 sur le plan z = —5a, pour une longueur d’onde
Aa =2 et une source placée en z = 1.5a.

FiG. I1.35 — cylindre elliptique
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1.5 Comparaison entre les calculs et des mesures en chambre sourde

e Dispositif expérimental et principe des mesures

oo s coien JU

A £
i =
» -

<
il |- j =2 = . e Cl —" tl

F1G. I1.36 — Photographies de la configuration expérimentale installée et du dispositif de mesure.

Les résultats d’essais présentés ici proviennent de la campagne de mesures menée au DLR
(Deutsches Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt) en Allemagne et déja présentée au chapitre I
consacré a la diffraction par des surfaces planes. Le méme principe de réalisation d’une source
omnidirectionnelle par génération d’un plasma laser est utilisé, mais deux configurations de
cylindre remplacent cette fois les plaques planes et jouent le role de masque (Fig. 11.37). La
premiere géométrie est un cylindre court en plexiglas, con¢u a 1’échelle 1/20¢, de diametre
0.1m et de longueur 0.5m (Fig. I1.36 en haut). La deuxieme géométrie, de longueur totale 0.7m
possede en plus deux embouts elliptiques en plastique (Fig. I1.36 en bas). Les deux cylindres
sont montés sur un pied et maintenus & 1m du sol en position fixe. Comme dans le cas de la
plaque, les mesures sont effectuées avec seulement trois microphones et ne permettent pas de ce
fait une validation compléte du code analytique. Les résultats sont toujours exprimés en termes
de facteur d’atténuation, défini comme le rapport entre la pression mesurée et la pression de
référence.

e Analyse des résultats

Comme dans le cas de la plaque, les trois microphones peuvent coulisser le long de I'axe z pour
parcourir 'ensemble des points de mesures (Fig. 11.37). Les figures (I11.38) et (11.39) illustrent
quelques résultats de comparaison entre les mesures et le calcul analytique, en x = 0 suivant
I’axe y. Le facteur d’atténuation est défini analytiquement comme le rapport de la pression
en présence du masque A la pression rayonnée par la source en champ libre. La figure (I1.38)

© AIRBUS FRANCE, 2007. All rights reserved. Confidential document.



102 Chapitre Il

Cylindre elliptiqgue @ 100 mm Cylindre court ©100 mm
° °
z I I h=25 mm z I
» X > X
« 700 mm , . 500 mm ,
y
Impulsion laser Micro 1 > X

Micro 2
Micro 3

° AX=25mm———e@

0 350

Position des micros

Fia. 11.37 — Description des deuz configurations expérimentales de cylindre et position des
microphones de mesure et de la source.

correspond au cas du cylindre court et la figure (I1.39) au cas du cylindre elliptique. Dans le cas
du cylindre court, la prédiction analytique semble surestimer ’atténuation mesurée, alors que
les résultats paraissent meilleurs dans le cas du cylindre elliptique pour lequel le calcul tend a
reproduire correctement la ligne de tendance expérimentale. Néanmoins, comme précédemment,
le nombre trop réduit de points de mesures ne permet pas d’exploiter davantage les résultats
de ces essais.

0.8 . . 0.8 . .
cylindre court Experimental .~ = cylindre court Experimental = .
0.7 Analytigue - 1 0.7 Analytiguie - ]
5 <
z 06 g 06
g 2
2 05 2 o5
Kl <
° o
5 04 5 04
2 2
3 3]
£ 03 8 03
0.2 0.2
0.1 0.1
0 0
0 1 2 3 4 5 0 1 2 3 4 5
y y
(a) Aa =2 (b) Aa =15
0.8 T T 0.8 T T
cylindre court Experimental = cylindre court Experimental =
07 Analytique - 1 0.7 Analytique - i
5 5
= 06 & 06
: Z
£ 05 e T 2 o5
& ° ;
b=l 1 5
5 04 - 5 04 s
g 2
9 Q
£ 03 S 03
0.2 L .‘ 02 b
0.1 0.1
0 0
0 1 2 3 4 5 0 1 2 3 4 5
y y
(c) AMa=1 (d) AJa=0.5

Fia. 11.38 — Comparaison des facteurs d’attenuation mesurés et calculés analytiquement le long
de l’aze y, pour une hauteur de la source h = 1.5a - cas du cylindre droit.

© AIRBUS FRANCE, 2007. All rights reserved. Confidential document.



Chapitre I 103

T T 0.8 T T 0.8 T T
cylindre elliptique Experimental ~ x cylindre elliptique Experimental ~ x cylindre elliptique Experimental ~ x
o7 lytiq . 07 lytiq - 0.7 Iyt
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0.3 0.3
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(a) Ma =2 (b) Aa = 1.5 (c) Ma=1

Fic. 11.39 — Comparaison des facteurs d’attenuation mesurés et calculés analytiquement le long
de l'aze y, pour une hauteur de la source h = 1.5a - cas du cylindre elliptique.

11.6 Conclusion

Dans ce deuxieme chapitre, nous avons proposé un nouveau développement mettant a pro-
fit la théorie géométrique de la diffraction (GTD) empruntée a 'optique pour calculer sous les
hypotheses haute-fréquences, 'effet diffractant d’un corps cylindrique. La méthode asympto-
tique consiste en deux étapes: la détermination du rayon acoustique, dépendant de la position
relative de la source et de 'observateur, suivie du calcul du champ acoustique associé au trajet
de chaque rayon. La limite classique ka > 2 pour la validité du calcul de rayons rampants [41]
ou k est le nombre d’onde et a le rayon du cylindre, s’applique & notre modele asymptotique
comme au code numérique GTD ActiHF.

Nous disposons donc désormais d’un code de calcul validé, dédié a la modélisation de la diffrac-
tion du rayonnement d’une source ponctuelle par un corps cylindrique, permettant une premiere
évaluation rapide de l'effet de masquage d’un fuselage pour une configuration nouvelle. Le mo-
dele de source omnidirectionnelle tres simpliste pourra étre remplacé par une association de
monopoles afin de recréer le comportement et la directivité d’une source modale, comme nous
le verrons au chapitre IV. Auparavant, nous consacrons un troisieme chapitre a I’évaluation
numérique des effets d’installation.
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Chapitre Il

Modélisation numérique des effets
d’installation et comparaison avec des
résultats expérimentaux

I11.1 Introduction

Dans les chapitres précédents, nous avons présenté deux outils analytiques dédiés a I’étude
de la diffraction par une surface portante et un fuselage, modélisés de maniére simplifiée par un
demi-plan et un cylindre. Comme explicité en introduction, cette premiere approche est indis-
pensable aux applications industrielles: non seulement elles apportent un éclairage immédiat
sur les phénomenes physiques modélisés, mais leur rapidité et souplesse d’utilisation permet
d’orienter le choix d’une configuration optimisée d’un point de vue acoustique. Cependant,
lorsque sont exigés des niveaux de bruit plus précis, il est nécessaire de prendre en compte des
géométries ainsi que des écoulements plus réalistes et de faire appel aux méthodes de calcul
numériques.

La simulation numérique des phénomenes de propagation et de rayonnement acoustiques a
connu ces dernieres années une évolution considérable, avec un développement tres rapide
de techniques permettant une prise en compte des contraintes acoustiques dans une phase
trés amont des projets industriels. A I'interface entre la mécanique des fluides et 'acoustique,
laéroacoustique utilise des méthodes de calcul connues sous 'appellation CAA (Computational
AeroAcoustics) scindées généralement en deux catégories:

— les méthodes DNS (Direct Numerical Simulation) consistent & résoudre exactement
les équations de Navier-Stokes compressibles instationnaires a toutes les échelles. Ainsi,
le champ aérodynamique et les perturbations acoustiques, calculés simultanément, ne
sont pas découplés. Ce type de méthodes requiert une discrétisation tres fine du volume
d’étude due aux écarts d’échelles entre les variables aérodynamiques et acoustiques. Elles
commencent a étre utilisées dans le domaine aéronautique mais uniquement pour des
problemes de petites tailles.

— les méthodes hybrides dissocient le calcul aérodynamique du calcul acoustique. Le
calcul aérodynamique est réalisé dans un premier temps par une méthode CFD (Com-
putational Fluid Dynamics), indépendamment de 'acoustique. On parle de calcul RANS
(Reynolds Average Navier-Stokes) dans le cas visqueux, et de calcul Euler dans le cas non
visqueux. L’écoulement moyen sert ensuite de support pour écrire 'opérateur de propa-
gation acoustique et les perturbations tourbillonnaires déterminent les termes sources. Le
plus souvent, le calcul acoustique est réalisé par résolution des équations d’Euler linéari-
sées (méthodes LEE : Linearized Euler Equations). Certains auteurs comme Redonnet et
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al [76] [73] [71] se placent dans un cadre plus général en considérant une formulation en
petites perturbations des équations d’Euler ou de Navier-Stokes (méthodes FEE: Full Eu-
ler Equations). Ces méthodes sont fréquemment utilisées dans les calculs de rayonnement
acoustique, aussi bien dans le domaine temporel que fréquentiel.

De nombreux outils sont disponibles & AIRBUS France pour modéliser et simuler numérique-
ment le bruit lié aux parties tournantes du moteur. Lorsque ce dernier est en configuration
installée, c’est-a-dire rattachée & une partie de I’avion, on aborde I'étude des effets d’instal-
lation, faisant appel & de nouvelles méthodologies pour traiter ces problemes de grande taille
acoustique. En particulier, les méthodes de couplage et de décomposition de domaine consistant
a partitionner le domaine de calcul en sous-domaines pour y appliquer 'outil le plus adapté,
constituent un axe de développement important. Dans ces stratégies de couplage, le moteur est
traité dans un premier sous-domaine, le reste de ’avion dans un autre, des éléments d’inter-
action étant alors a définir. Ce chapitre présente cette nouvelle démarche de décomposition de
domaine et propose au paragraphe II1.3 I'exemple d’un couplage entre deux méthodes BEM !
reposant sur une formulation intégrale du probleme acoustique, couplage qui a permis pour la
premiere fois des calculs sur des configurations incluant a la fois la nacelle, I’aile et une partie du
fuselage. Par la suite, la méthodologie est évaluée par comparaison & des mesures en chambre
sourde au paragraphe II1.4, puis généralisée au couplage d'un code numérique quelconque avec
un code BEM au paragraphe II1.5. La technique la plus utilisée dans nos études étant cette
approche intégrale dans le domaine fréquentiel, nous débutons ce chapitre par un rappel de ses
fondements théoriques.

1.2  Formulation intégrale par éléments finis de frontiére

L’utilisation du théoreme de représentation intégrale est récurrente dans les problemes de
physique a grande échelle, lorsque le domaine de propagation est ouvert, comme dans ’étude
des phénomenes de rayonnement en présence d’objets diffractants. En effet, la connaissance de
certaines grandeurs sur la frontiére du domaine suffit a calculer le champ acoustique en tout
point de I'espace extérieur. Par conséquent, seul un maillage de la surface de I'objet diffractant
est nécessaire, ce qui limite fortement le nombre d’inconnues du probléme, par comparaison a un
maillage volumique du milieu de propagation. Cependant, la résolution numérique est perturbée
par lexistence de singularités qui apparaissent au voisinage de la surface d’intégration. Pour
contourner ce probleme, Hamdi [29], Mebarek [54] puis I. Terrasse [85] proposent une formula-
tion variationnelle de la méthode intégrale. En suivant un schéma de Galerkin classique, cette
approche réduit I'ordre des singularités et a été retenue dans le code de calcul ACTISS déve-
loppé par EADS-IW 2 et utilisé &4 AIRBUS France. Les justifications mathématiques completes
et les étapes du raisonnement sont présentées dans [20][21][22].

111.2.1 Présentation du probleme

En labsence d’écoulement, un objet quelconque Q~ (Fig. II1.1) est éclairé par une onde acous-
tique incidente p;,. de fréquence f et de pulsation w = 27 f. On souhaite déterminer le champ
diffracté pgifs (ou p™) par cet objet dans le domaine extérieur non borné Q. La frontiere du
domaine, notée S est constituée d’une partie traitée I' d’impédance 7 et d’une partie rigide X.
La modélisation de ce probleme releve du systéme d’équations suivant noté (P)

1. Boundary Element Method
2. Centre Commun de Recherche d’EADS
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4 Ap+ + k2p+ =0 dans QF (1)
8p+ 8pinc
& by 2
o o sur (2)
pr pt i Opine ko III.1
PON 0 k(e R Ny )
on n on n
. opt +) _
\7H&T<57‘”“’ Y W

« Q7: domaine extérieur ou1 se propagent les ondes acoustiques.
« 7: domaine intérieur correspondant a l'intérieur de 1'objet.
o 2.I': surface rigide, surface traitée correspondant & la peau de 'objet.

o 77: normale & la surface de 1'objet, orientée vers le domaine extérieur.

A pl
\p\ Q' dV( )) QO

5 S=T'ux E

S=ljuXx
Fic. II1.1 — Cas d’une onde incidente. Fic. II1.2 — Cas du guide d’onde.

On désigne par p = pinec + paifs le champ acoustique total. L’équation (1) dite équation de
Helmholtz en champ libre régit la propagation d’une onde acoustique. L’équation (2) exprime
la condition de rigidité sur 3, g—ﬁ = 8’5% + apg% = 0, c’est-a-dire % = —8’(;%. L’équation
(3) formule la condition aux limites sur une paroi traitée d’impédance 7. La dernieére équation
est la condition de radiation de Sommerfeld & linfini qui traduit le principe de causalité.
Elle impose aux ondes acoustiques une propagation libre vers infini sans aucune réflexion
possible. Ce systeme d’équations peut se résoudre par une méthode d’éléments finis, en maillant
I'ensemble du domaine extérieur et en recherchant les valeurs de la fonction p™ aux noeuds de ce
maillage volumique. Cependant, cette méthode conduit a la résolution d’un systéme matriciel
de taille conséquente. Dans le cadre d’une propagation uniforme en milieu homogene, on préfere
reformuler le probléme (P*) sous forme intégrale, en introduisant un probléme complémentaire
(P~) dans le domaine Q7:

Ap~ +k*p~ =0 dans Q~
ap— _ apinc 7
(P7){ on — on S : (II1.2)
8;.;_@_&,__ 3pmc_iE. sur I
on np = on 77pmc

Notons que le choix de ce probleme complémentaire est en fait arbitraire et n’influence pas le
résultat final.
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111.2.2 Représentation intégrale

Une fois les problemes sur Q1 et Q™ correctement posés, le théoréme de représentation intégrale
détermine les solutions p™ et p~ des problemes respectifs (P1) et (P~ ):

vwearue /s oo = [ (|| 06en -Blogien o
mm:{gjziiégf. (II1.4)

Ce théoreme exprime le champ acoustique en dehors de la peau de l'objet en fonction d’une
intégrale de surface faisant intervenir la fonction de Green ainsi que les sauts de pression et de
dérivée de pression sur la surface de I'objet définis comme suit:

— la fonction de Green harmonique tridimensionnelle en espace libre G(z,y), solution de
Iéquation Ap + k*p = —dp associée & la condition de radiation apparaissant dans le
probleéme (PT)

o) etkllz—yll (11L5)
ry) = ——. .
Ar||z — yl|
— Le saut de dérivée de pression, appelé aussi potentiel de simple couche
opl _ dp~ op*
— | == - = , es.
[871] on \S(w) on ‘S(w) v

— Le saut de pression, appelé aussi potentiel de double couche
] = pjg(@) —pjs(z), €S

Physiquement, les deux dernieres grandeurs correspondent & des distributions de sources ponc-
tuelles de type monopolaire et dipolaire rayonnant dans le domaine de propagation. En outre,
la connaissance de [p] et [g—g] sur la surface de 'objet ©~ suffit & résoudre entierement le pro-
bleme. La formulation intégrale permet ainsi de scinder le probleme en deux parties. Dans un
premier temps, on détermine les sauts de pression et de dérivée de pression sur la surface de
I'objet diffractant, ce qui constitue le coeur méme du calcul intégral et nécessite une discréti-
sation spatiale en éléments finis de frontiere. C’est 'objet du paragraphe suivant. Une fois ces
sauts déterminés, on obtient la pression en tout point de Pespace QT et notamment en champ
lointain en calculant une simple intégrale de surface. Par construction, la pression y vérifie bien
la condition de Sommerfeld.

111.2.3 Résolution numérique

. . 7 \ 7 . 7 . 8
De I’expression établie par le théoreme de représentation se déduisent les traces de p et 8_p sur
n
la frontiere S de l'objet

A
vo= [(|[Z| woen) - [ (Boge @) d b
(

ot 2] gt dy - [ ()5t ) o - 3 [ 2]
1
5

2| o) ar- [ ()5 @) ds - 30

Vze S . (IIL6)

on A
2 - [ ([B]wien)a- [ ([p](w%(x,y)) w2

© AIRBUS FRANCE, 2007. All rights reserved. Confidential document.




Chapitre 1l 109

Pour simplifier 'exposé, nous faisons dans ce qui suit I’hypotheése d’une surface S entierement
rigide. En choisissant alors p~ = 0 et en réécrivant les conditions aux limites sur S sous la forme
@ _ 8pinc
on n
équation du systeme (II1.6):

, on obtient I’équation intégrale suivante & résoudre, déduite de la troisieme

82G 8pinc
S m(x,y)[p](y)dy T Ton (ITL.7)

Soit p’ une fonction test choisie dans le méme espace de classe que la fonction [p]. La formulation
variationnelle associée a ’équation (II1.7) s’écrit:

0’°G . OPinc(z)
/ /S s Do, PP (@) dyds = /S —5 P (@)dw (IIL.8)

L’équation (II1.8) se résout par une méthode d’éléments finis de Lagrange utilisant un maillage
triangulaire de la surface S. Soit Ng le nombre de sommets du maillage. Les fonctions de base
relatives au saut de pression [p], notées w; (1 < j < N,), sont des fonctions affines valant 1 sur
le sommet S; et 0 sur tous les autres. On recherche alors la fonctions [p] sous la forme

> pjwi(e). (I11.9)
1<j<N;
On substitue la relation (II1.9) dans I’équation (IIL.8) réécrite avec p! = w;, ce qui conduit

a un systeme matriciel de la forme AX = b, ou A;; = // 7($,y)wi(y)wj (x)dydzx,
SxS 8n$8 Ty

Ip;
b; = 8mc (z)w;(z)dz et X = (p1,...,pn, )t
S n
La résolution de ce systéme linéaire plein détermine les valeurs de [p] en tout point du maillage,
et le théoréme de représentation intégrale conduit & la pression totale p™ dans tout I’espace.

Lorsque l'objet considéré est représentatif d’une entrée d’air ou d’une éjection de turboréacteur,
souvent composées d'une nacelle et d’un guide d’onde (Fig. I11.2), la frontiere 2~ devient la
réunion S = ¥ U, d'une surface fermée rigide ¥ séparant le domaine infini extérieur O du
domaine intérieur {2~ et d’une surface fictive I'y appelée surface modale assurant 'entrée et la
sortie des ondes dans le domaine de propagation. La pression acoustique p* dans le domaine
Q7 est solution du nouveau probleme (PV):

( Apt +E*pT =0 dans QF
O +
% =0 sur X
pt= Z A pime + Z A it ] sur Iy
(P) (II1.10)
ap—I— 8pmc fo
8—71 - ﬁm 8mn +ZA sur Fg
m,n
O+
lim r (L — ikp+> =0
\ r—oo or

inc

mn pie et le

olt le champ incident p™* est une combinaison linéaire de modes incidents Y,

champ réfléchi une combinaison linéaire de modes rétrogrades ), . mnpmflf , les coefficients
b

A-

n €tant les amplitudes des modes réfléchis et les inconnues du probléme au niveau de la
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surface modale. La décomposition du champ acoustique en modes de conduit est explicitée plus
en détails au chapitre IV relatif & la modélisation de la source. On se ramene ensuite comme
précédemment, par formulation variationnelle puis discrétisation, a la résolution d’un systeme
linéaire.

Les criteres de discrétisation classiques dépendent de la longueur d’onde A. Pour obtenir une
bonne convergence de la solution, il faut en effet pouvoir décrire correctement le caractere ondu-
latoire du champ acoustique. De maniere générale, un critere de maillage convenable correspond
a une taille de maille inférieure & A\/5 loin des discontinuités de géométrie et d’impédance et
inférieur & A\/10 dans les zones plus sensibles, avec une transition continue entre les différentes
zones. Ces criteres confirment le colt croissant en temps de calcul et stockage mémoire de cette
méthode lorsque la fréquence d’étude augmente.

Trois codes BEM sont disponibles & ce jour au département acoustique d’AIRBUS France:

— le code ACTIS3S repose sur une résolution directe du systéme linéaire obtenu par formu-
lation variationnelle et sert de référence pour la validation des autres codes BEM.

— le code ACTI2R est la version axisymétrique du code ACTI3S. Exploitant la symétrie
de révolution de 'objet, il nécessite le maillage de la seule méridienne ce qui diminue
beaucoup la taille du probleme & résoudre et autorise ’accés a des fréquences plus élevées
a moindre cout.

— le code ACTIPOLE utilise une méthode de résolution itérative, par opposition au code
ACTI3S quirésout le systeme linéaire de manieére exacte par inversion de matrice. L’avan-
tage principal de cette méthode est ’existence de l'accélération multipolaire ou FMM
(Fast Multipole Method)[83], utilisant une valeur approchée de certains termes de la ma-
trice du systeme linéaire obtenu par formulation intégrale, permettant ainsi d’atteindre
des fréquences plus élevées qu’avec un calcul direct et de considérer des objets de taille
supérieure. Elle ouvre la voie aux simulations en configuration installée avec la prise en
compte de la nacelle, de 'aile et du fuselage.

Les figures (I11.3) et (III.4) présentent deux illustrations de champs acoustiques obtenus a partir
du code BEM ACTI3S. Dans le cas du guide d’onde, le champ acoustique calculé au voisinage
de I’éjection offre entre autres un apercu de I'influence du conduit primaire sur le rayonnement
de I’éjection secondaire.

Fic. II1.3 — Cartographie de champ acoustique  FiG. II1.4 — Visualisation du champ
au voisinage d’une éjection obtenue par un calcul  acoustique sur une sphére et un plan
BEM. éclairés par une source ponctuelle.
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1.3 Meéthodologie de décomposition de domaine et de couplage
pour les effets d’installation

Les méthodes BEM classiques sont efficaces aux basses et moyennes fréquences, donc bien
adaptées a des objets de taille comprise entre un dixieme et dix longueurs d’onde. Cependant,
prendre en compte les effets d’installation dans un calcul BEM accroit considérablement la
complexité numérique du probleme a résoudre, puisque d’autres éléments comme 1’aile, I’em-
pennage, ou le mat moteur sont pris en compte dans le domaine de calcul. A titre d’exemple, le
calcul du bruit aval de soufflante de ’A340, en tenant compte du mat moteur et d’une partie de
la voilure nécessite une boite de calcul de I'ordre de 100 longueurs d’onde pour une fréquence
de 4500Hz. Pour traiter ces problemes, on pourrait choisir d’utiliser 'accélération multipo-
laire permettant d’accroitre considérablement les capacités de calcul des méthodes BEM. Nous
avons privilégié dans notre travail les méthodes de couplage, reposant sur la décomposition
du domaine de calcul en sous-domaines de taille raisonnable. Non seulement elles permettent
des études paramétriques, importantes dans le probleme des effets d’installation, mais elles
autorisent de surcroit la prise en compte d’écoulement non uniforme autour du moteur par
I'utilisation d’un code approprié dans ce domaine, et lévent ainsi la contrainte d’écoulement
uniforme associée aux méthodes BEM. Nous présentons dans cette partie la méthodologie en-
visagée pour le calcul du champ acoustique généré par le bruit de soufflante et rayonnant a
travers le conduit d’éjection en présence d'une surface portante.

111.3.1 Principe général

La méthodologie retenue pour ’évaluation des effets d’installation s’appuie sur une décompo-
sition du domaine d’étude en deux domaines disjoints (Fig. II1.5). On distingue ainsi:

e le domaine D1 contenant la source de bruit (le moteur et la nacelle),

e le domaine D2 contenant les surfaces diffractantes (le reste de ’avion).

On ne tient pas compte pour le moment du méat réacteur qui relie la nacelle & la voilure, nous
reviendrons sur ce point particulier un peu plus loin.

D1 axi

Moteur + nacelle

BEM classique

D2

Voilure

BEM + FMM

Fia. IIL.5 — Principe de décomposition de domaine pour la simulation numérique des effets
d’installation.

La décomposition de domaine consiste a utiliser dans chaque sous-domaine le code de calcul le
plus performant compte tenu de la complexité et de la taille de ce sous-domaine. Le couplage
considéré dans cette partie est un couplage BEM/BEM. Dans le domaine D1, le code ACTI3S
calcule le rayonnement du moteur seul, la source acoustique étant une combinaison de modes
propagatifs. Le champ acoustique issu de ce calcul est utilisé ensuite via un module de couplage
nommé PoR pour déterminer le champ incident du probleme défini dans le domaine D2. Le
code ACTIPOLE calcule alors le rayonnement dans le domaine D2 sans tenir compte de la
présence du moteur. Le champ total s’obtient au final par la sommation des contributions des
deux domaines D1 et D2. La rétroaction du domaine D2 sur le domaine D1 n’est pas calculée.
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En ce sens, le couplage est dit faible et nous verrons plus loin en quoi ce point constitue une
limite de la méthode proposée.

111.3.2 Les étapes du couplage faible BEM/BEM

Un calcul d’effet d’installation suivant cette démarche se décompose donc en quatre étapes:

1. Calcul ACTI3S dans le domaine D1.

Le domaine D1 contient le moteur et la nacelle donc la source de bruit. La résolution du
probleme acoustique de type propagation modale dans ce domaine conduit au calcul des
sauts de pression [p] et de dérivée de pression [0p/0n] sur la surface de la nacelle ainsi
que des coefficients de réflexion sur la surface modale. Le calcul dans le domaine D1 est
réalisé avec le code ACTI3S, ACTIZR si la nacelle est axisymétrique, ou ACTIPOLE. Le
temps de calcul du code ACTISS est en N? o N est le nombre d’éléments du maillage
de la surface du moteur.

2. Détermination du champ induit par le domaine D1 sur le domaine D2.
C’est la partie de couplage proprement dite: le module PoR (R=«Rayonnement» et
P=«Projection») opére la projection du résultat d’'un calcul du rayonnement du mo-
teur sur le domaine D2, fournissant un nouveau champ incident. En se plagant & nouveau
dans le cas entierement rigide, le théoréeme de représentation permet d’écrire en tout point
z de la surface extérieure de l'aile notée S 4;¢:

paie() = — /S g—i(w,y)@]<y>dy - [

Smoteur

G(z,y) [g—i] (y)dy. (IIL.11)

Le second membre de I’équation (III.11) est calculé a 'étape (1). Le champ pag. sert de
champ incident p;,. & 'étape (3). Le module P o R calcule donc précisément 'intégrale :

OPine Ipaite 4
PoR = / ol (z)da :/ ——p"(z)dz
Saite In Saite on

0°G oG [8;0] ] ‘ :
= x, x, — d x)dx
[ s+ 5@ | 52] e oo
(III.12)
Une fois discrétisé suivant la démarche présentée au paragraphe II1.2, on obtient un

produit matrice x vecteur

PoR = Mup (III.13)
ou
p = (p1s--,pn7) est le vecteur de pressions aux noeuds de la surface de 'aile
M;; = / / [8 wi(z)w;(y)| dydz ’
SAllE Smoteur nm y
(III.14)

dont le temps de calcul est en N x N’, N étant le nombre d’éléments du maillage Sy,oeur
et N’ le nombre d’éléments du maillage S 4.

3. Calcul ACTIPOLE dans le domaine D2.
Le probleme acoustique dans le domaine D2 correspond au probléme acoustique détaillé
au paragraphe 111.2.1. L’obtention de la pression sur la surface 544 repose sur la résolu-
tion de ’équation

82G t 8pmc t
y)p'(z)dydz = / M (x)d
//SAileXSAile anl‘ny [p]( ) ( ) S Aile 8” ( ) . (11115)

J/

calculé a P’étape 2
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Le temps de calcul est N3 avec une méthode classique. L’aile ayant une surface beaucoup
plus conséquente que la nacelle, le nombre de noeuds de son maillage rend généralement
impossible une résolution directe. On réalise alors cette étape avec le solveur itératif
ACTIPOLE et laccélération multipolaire, qui réduit le temps de calcul & N'logN’.

4. Calcul du champ acoustique rayonné par ’ensemble D1 + D2.
L’application du théoreme de représentation intégrale permet a ce stade de prendre en
compte les contributions des domaines D1 et D2 pour évaluer la pression en tout point
de I'espace:

_ e | 22 () — 95
o) = [ 6w || - getenblony . g

ou p(z) représente la pression rayonnée dans tout ’espace. L’intégrale porte sur la réunion
des deux domaines et les champs sur chacun des domaines sont fournis respectivement
par les étapes 1 et 3. Le cott de ce calcul est en (N 4+ N') X Ny, olt Nyps est le nombre
de points d’observation.

L’ensemble des figures suivantes illustre les différentes étapes de la chaine de calcul de couplage
faible.

Fi1G. II1.6 — Rayonnement du moteur seul. FI1G. IIL.7 — Champ acoustique diffracté par
laile.

FiG. II1.8 — Rayonnement du moteur en présence de l’aile.
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La figure (II1.6) montre la partie réelle de la pression acoustique générée par le moteur seul
sans tenir compte de la présence de l'aile. Le rayonnement est axisymétrique sauf dans le do-
maine intérieur du moteur. La figure (II1.7) représente la partie réelle de la pression acoustique
diffractée par I'aile seule lorsque celle-ci a été éclairée auparavant par le moteur. Les valeurs du
champ ont été amplifiées artificiellement pour permettre une meilleure visualisation de 'onde
acoustique. De maniere évidente, l'interaction avec le moteur du bruit rayonné par ’aile n’est
pas prise en compte dans cette étape. Enfin la figure (II1.8) décrit la partie réelle de la pres-
sion acoustique totale obtenue par la chaine complete de couplage faible BEM/BEM comme la
somme des deux champs de pression précédents.

La méthodologie de couplage faible BEM/BEM a été utilisée dans plusieurs études relatives
aux effets d’installation au sein ’AIRBUS. Les avantages de cette méthode sont notables en
comparaison d’un calcul sans couplage, a la fois en termes de complexité et de place mémoire.
Concernant le calcul proprement dit des effets d’installation, le point le plus remarquable est
le calcul en deux temps du rayonnement du moteur isolé puis de celui de I'aile. Ainsi, lorsque
l'on étudie plusieurs configurations d’une méme aile (configuration lisse ou avec volet déployé,
position variable par rapport & la nacelle...) il n’est pas nécessaire d’effectuer & nouveau ’étape
1 relative au moteur. Cependant, lorsque les domaines D1 et D2 sont tres proches en termes de
longueur d’onde, la rétroaction du domaine D2 sur le domaine D1 n’est plus négligeable et il
est nécessaire de mettre en place une méthodologie dite de couplage fort, que nous présentons
au paragraphe I11.4.5.

La méthodologie de couplage faible a été validée numériquement par comparaison avec un
calcul ACTI3S direct sur 'ensemble des domaines D1 et D2. La partie suivante est consacrée
a I’évaluation de ce couplage faible BEM/BEM par comparaisons & des mesures.

111.4 Comparaison entre le calcul numérique et des mesures en chambre
sourde : évaluation de la chaine de calcul de couplage faible

La campagne de mesures a été réalisée dans la chambre anéchoique d’AIRBUS France
située a Blagnac. L’objectif premier est de mesurer en champ lointain Ueffet d’installation
d’un bruit aval de soufflante par une surface rigide positionnée a proximité d’une éjection en
I’absence d’écoulement. Ces résultats expérimentaux autorisent alors la construction d’une base
de données relative a ’effet d’installation et la validation de la méthode numérique de couplage.
Dans cette perspective, I'essai réalisé permet de:

— simuler en chambre sourde le rayonnement de soufflante aval & travers une éjection se-
condaire sans mat a partir d'une répartition de modes azimutaux connus,

— simuler D'effet de masquage d’un bord de fuite sur la propagation de bruit en champ
lointain,
— mesurer en champ proche la répartition modale effectivement générée,

— mesurer en champ lointain le bruit rayonné par le conduit d’éjection installé au-dessus de
la surface masquante.

Le principe des mesures, le banc d’essai, les modeles d’éjection et de surface portante sont
présentés dans un premier temps, suivis de 'analyse des résultats en configuration non conven-
tionnelle au paragraphe 111.4.2 et des mesures en configuration conventionnelle au paragraphe
111.4.4.
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111.4.1 Dispositif expérimental, configurations isolées et installées pour la mesure
et le calcul

e Description du modeéle d’'éjection et principe des mesures en champ proche

|

AR

| Laine de verre : absorption
Ve wic it

i Meswres en

génération
Surfacemodale pour odgle

vE 5
[ GiEEEEa L
[ — v
T T
[l | %
1] ) —
Zone sbsotbarte /s% Y ! 1 I} b
a ” sine de verre I[ 1 i i
Laine de verre : absorption 1 ! i |
des ondes rétrogrades ! | Anneau de| Trongon | Annezu de! Lévie
X - H | détection | rigide | détection |
! modale n°11 ' modzle n°2'

Fia. I11.9 — Photographies et schéma du dispositif expérimental.

La maquette de conduit d’éjection, schématisée sur la figure (II1.9), correspond & une forme
simplifiée d’éjection a flux séparés avec cone immergé, dite nacelle courte, de rayon interne
0.1014m et de rayon externe R = 0.169m. La section annulaire a donc un rapport de rayon?
h = 0.6. La veine extérieure est constituée de plusieurs troncons remplissant chacun une fonction
spécifique. A 'intérieur du conduit, 'excitation acoustique est assurée par un anneau de 21 haut-
parleurs, répartis de maniere équidistante sur la circonférence de 'anneau. Le contréle du signal
émis en chaque point permet de générer des modes d’ordre azimutal m donné, avec m compris
entre —10 et 10. Ce nombre est directement lié au nombre de haut-parleurs utilisés. L’ordre
radial des modes en revanche ne peut étre controlé. Pour vérifier que le mode se propageant
dans le conduit correspond bien au mode excité, le champ acoustique généré par 'anneau de
haut-parleurs est analysé par I'intermédiaire de deux anneaux de détection modale constitués
de 22 microphones affleurant la paroi externe du conduit. La présence de deux anneaux de
détection permet de déterminer et de dissocier, sur la section de conduit correspondante, les
amplitudes complexes incidentes A (z) et réfléchies A, (z) des modes azimutaux et de valider
la plus ou moins bonne émergence du mode excité par rapport aux autres modes. Pour finir,
la partie arriere du conduit, ainsi que I'extérieur de la veine sont remplis de laine de verre afin
d’absorber les ondes réfléchies dans le conduit et a I'extérieur.

3. Le rapport de rayon est le quotient du rayon interne par le rayon externe. Nous verrons I'importance de ce
parametre au chapitre suivant.
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e Description du modele de surface portante et principe des mesures en champ lointain
L’impact d’'un empennage horizontal sur la propagation du bruit de soufflante aval en champ
lointain est reproduit grace a une maquette de surface portante possédant un bord d’attaque
et un bord de fuite représentatifs. La maquette est un profil & deux dimensions de corde 0.5m,
étendu le long de ’envergure sur une longueur de 2m. Elle est placée a proximité de 1’éjection
et maintenue en position verticale (Fig. IT1.10), afin de faciliter son déplacement et d’étudier
différentes positions par rapport a la section de sortie du conduit. Les mesures en champ lointain
sont réalisées par 49 microphones B&K 1/2” distribués tous les 5° sur deux arcs de rayon 10R
dans les plans flyover et sideline (resp. plan horizontal et plan orienté de 56° par rapport au
plan flyover dans la chambre sourde), ou R est le rayon extérieur du conduit. Le principe de
ces mesures en configuration installée est décrit sur les photographies de la figure (ITI.11).

Volet braqué ou lisse

Corde =0.5m

Surface portante en conf.
non conventionnelle

[ T

R Arc demicros Sideline

Tl -

Fic. I11.11 — Photographies de la configuration expérimentale installée et du dispositif de me-
sure.
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e Configurations d’étude

Les mesures sont effectuées sans, puis avec la surface portante, pour quatre valeurs de fréquences
1662H z, 2289H z, 3301 H z, et 4111 H z correspondant aux fréquences réduites respectives kR =
519, kR = 7.15, kR = 10.31 et kR = 12.84, ou R = 0.169m. Le choix de ces fréquences est
dicté principalement par deux criteres:

— Dexcitation et la détection modale ne permettent pas de distinguer les différents modes
radiaux pour un ordre azimutal donné. Les fréquences d’études citées précédemment sont
donc selectionnées pour qu'un seul mode radial n soit passant dans la majorité des cas.

— En général, la dissociation des ondes incidentes et réfléchies & partir des mesures effectuées
par les deux anneaux de détection modale n’offre pas de difficulté particuliaire. Cependant,
Boden et Abom [1][8][24] ont montré que cette séparation n’est correctement réalisée qu’a
la condition:

(p+0.1)7 <k, Li<(p+0.8)m (IT1.17)

Zmn

ou k,, . est la constante de propagation axiale du mode considéré et L, ’espacement
entre les deux positions de mesure.

Les fréquences réduites citées sont retenues pour que les modes passants (m,1) vérifient tous
la condition (III.17). Seul le mode (8,1) & la fréquence réduite kR = 12.84 ne respecte pas ce
critere et le calcul de I'onde incidente est incorrect pour ce mode. Le tableau (III.1) indique pour
chaque fréquence d’étude ’ensemble des modes passant sur une section annulaire de rapport
de rayon h = 0.6.

kR=5.19 | (0,1) (1,1) (2,1) (3,1) (4,1)

KR=7.15 | (0,1) (1,1) (2,1) (3,1) (4,1) (5,1)

(0,1) (0,2) (1,1) (1,2) (2,1) (2,2)
kR=10.31 | (3,1) (3,2) (4,1) (4,
(5,1) (6,1) (7,1) (8

(0,2

kR=12.84 | (3,1) (3,2
(6,2

1

TaB. III.1 — Liste des modes passant pour l’ensemble des fréquences d’étude.

PO X=390mm Z=360mm

—
P

P2 X=570mm Z=360mm

P3 X=390mm Z=450mm

P4 X=275mm Z=360mm

@ @
P4 PO P2 P5 X=275mm Z=450mm
@ @
P5 P3

Fic. I11.12 — Définition des cing positions du bord de fuite de la surface portante testées durant
la campagne.

Lorsqu’une fréquence est testée, les mesures en conduit et en champ lointain sont réalisées sur
chacun des modes azimutaux passants séparément. Le bord de fuite de la surface masquante est
positionné par rapport au conduit d’éjection secondaire (Fig. I11.12) et cing positions distinctes
sont testées expérimentalement afin d’étudier l'effet de position de la surface portante sur le
masquage.
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111.4.2 Analyse des résultats en configuration non conventionnelle

e Mesures en conduit

Avant de comparer les rayonnements en champ lointain mesurés et les résultats théoriques, il
convient de s’assurer de la correcte génération des modes dans le conduit, c’est-a-dire de vérifier
que l'excitation spécifiée sur 'anneau de haut-parleurs correspond bien au mode mesuré par
les deux anneaux de détection. La figure (II1.13) présente les amplitudes des modes azimutaux
détectées par les anneaux de microphones pour deux excitations données (m =4 a kR = 5.19
et m=0akR=10.31).

exdtation dn mode m—4 excitation dn mode n=0
140
z =
o]
g 3130
= %120
z E 1o
2 E
E S 100+
° =
3 RS
= =
—g_ l E. 80 1
< 70
“ |
60 +
09 87 6543240123 45678 0910 09 876543210123 45¢67 8910
Ordre azimutal m Ordre azimutal m
‘.pmﬂmmdedamﬁm leu;dérr:ammudedaectim‘ ‘lhmiermudedémclbnl[)andmmudedémcﬁm‘

Fig. II1.13 — Contenu modal sur les deuz anneaux de détection pour l’excitation du mode m = 4
a kR =5.19 (@ gauche) et m =0 a kR = 10.31 (a droite).

L’abscisse des diagrammes correspond a l'ordre azimutal des modes mesurés par les anneaux
de détection. L’ordonnée indique I'amplitude en décibel A% (z) de ces modes au niveau de la,
paroi externe, donnée par la relation:

dB(.\ _ | Am (2,
ou
+o0o o
A1) = 3 (A O, Dem? b Ay B (b, 1)eonn?) (I11.19)
n=1

On rappelle I'équation (II1.20) de la pression acoustique dans un conduit, combinaison linéaire
de modes incidents (notés +) et de modes réfléchis (notés —)(voir chapitre IV)

p(rp:2) E e

m=—0oo

ZAﬁantn " 7+ ZAmn o ( r)ei’%ng] (I11.20)

J

Am(z,r)

Les histogramimes noir représentent les niveaux mesurés sur le premier anneau de détection et

les histogrammes rouge ceux mesurés sur le deuxieme anneau. Les deux diagrammes mettent

en évidence dans le conduit la présence de modes passant autres que le mode principal, excités
de maniere parasite par 'anneau de génération. Deux cas de figure se présentent alors:

— la dynamique entre le mode principal excité et les modes parasites est supérieure a 20dB.

On en conclut que le mode se propageant dans le conduit correspond bien au mode excité;

c’est le cas du mode (4,1) présenté. Dans ces circonstances, 1’essai est satisfaisant et 1’on

peut comparer les mesures & un calcul numérique ou seul le mode émergent est envoyé a
la source.
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— L’écart entre le niveau du mode principal et le niveau d’un ou plusieurs autres modes est
inférieur & 20dB. On conclut alors a la présence non négligeable de modes parasites dans
le conduit; c’est le cas pour le mode 0 présenté. Dans ces circonstances, I’essai n’est pas
satisfaisant et la comparaison au calcul numérique abandonnée.

On remarque dans tous les cas une différence de niveau mesuré par les deux anneaux de détec-
tion. Cette différence s’explique par la présence des ondes réfléchies dans le conduit, lesquelles se
combinent aux ondes incidentes pour former une onde stationnaire responsable de la variation
de niveau le long du conduit.

Nous présentons aux paragraphes suivants les comparaisons sans écoulement entre la pres-
sion rayonnée en champ lointain mesurée dans la chambre anéchoique d’une part et calculée
numériquement d’autre part. Les calculs sont effectués avec le solveur BEM ACTI3S sur la
configuration moteur isolé et suivant la chaine de couplage faible ACTI3S/ACTIPOLE (cou-
plage BEM/BEM) en configuration moteur installé. Les cas expérimentaux retenus pour la
validation sont sélectionnés afin d’étre cohérents avec le modele de calcul.

e Sélection des cas de validation

Dans 'optique d’une comparaison pertinente mesure/calcul, une série de cas expérimentaux
est sélectionnée suivant plusieurs critéres portant a la fois sur la source et sur la position du
masque:

— numériquement, le modele prend en compte une source modale parfaitement définie rayon-
nant a travers un conduit parfaitement axisymétrique. Le rayonnement en champ lointain
de cette source est également axisymétrique.

— Expérimentalement, la détection radiale est absente, des modes parasites sont générés
lors de l'excitation du mode principal et la propagation se fait a travers un conduit qui
n’est pas parfaitement axisymétrique, ce qui peut entrainer une redistribution modale sur
le mode excité.

Modéle numérigue Modeéle expérimental

Mode (m,n) + modes

Mode (m,n) parasites
exact Pas de détection
radiale

Géométrie non
parfaitement
axisymétrique

Conduit
axisymétrique

Fic. 111.14 — Différences intrinséques auz modéles numérique et expérimental.

Ces distinctions sont résumées sur la figure (I11.14). La minimisation de I'impact de ces limita-
tions expérimentales sur la comparaison avec le calcul numérique impose deux criteres pour la
sélection des cas de comparaison:

1. seuls les modes n’ayant qu'un ordre radial propagatif sont conservés.
2. L’axisymétrie du rayonnement est «vérifiée» en comparant les rayonnement sur les arcs
flyover et sideline.
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La comparaison des niveaux mesurés sur les deux arcs révele en effet des différences, comme
on peut le voir sur les figures (II1.15). Deux phénomeénes principaux expliquent ces écarts:

— la présence de modes parasites, lesquels se recombinent en champ lointain avec le mode
principal, générant ainsi un rayonnement azimutal.

— des défauts de mesures qui font apparaitre des «trous» dans les tracés.

[iN
[
o

120

kR=5.19 mode (1,1) Flyover —=— kR=10.31 mode (7,1) Flyover —»—
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130
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90

80

70

0 20 40 60 80 100 120
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Fic. I11.15 — Comparaison entre les rayonnements mesurés sur les arcs flyover et sideline.

Le cas de la figure (a) est retenu pour la validation; les rayonnements sur les arcs flyover et
sideline y sont similaires. Dans le cas d’une erreur de mesure manifeste, comme sur le mode
(7,1) de la figure (b) sur larc sideline, le cas est immédiatement rejeté pour la comparaison.
Enfin, si les résultats sur les arcs flyover et sideline different au niveau du lobe principal de
rayonnement, le mode est éliminé. Dans le cas ou ces différences apparaissent dans une zone
de rayonnement faible, le cas est sélectionné seulement si la zone concernée n’influence pas la
diffraction, c’est-a-dire si au moins 'un des deux bords du masque se trouve dans la zone ou
la source est correctement simulée. Sur la figure (c), les positions 1 et 2 du masque vérifient
ce critere. En position 3, les deux bords du masque sont dans une zone de faible niveau ou les
rayonnements flyover et sideline different. Le cas est rejeté pour la validation. Suivant cette
démarche, plusieurs cas de comparaison ont été retenus.

Dans la partie suivante, nous présentons les résultats de la comparaison entre le calcul nu-
mérique par la méthode de couplage faible ACTI3S/ACTIPOLE et des mesures en chambre
sourde. Essais et calculs sont réalisés pour quatre valeurs de la fréquence réduite kR = 5.19,
kR =17.15, kR = 10.31 et kR = 12.84. Les niveaux sonores sont évalués en champ lointain sur

un arc de directivité de rayon 1.69m s’étendant de 0° & 120°, 'angle 0° correspondant a l'axe
de I’éjection.
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e Rayonnement du moteur isolé : comparaison entre la mesure et le calcul a kR =5.19
La figure (II1.16) présente la comparaison entre la mesure dans la chambre sourde de la pression
rayonnée en champ lointain par le moteur isolé et le calcul BEM correspondant a la fréquence
réduite kR = 5.19 sur larc flyover (la convention retenue fixe ’angle 0° suivant l'axe de
I’éjection).

130 T 130 T
mode (0,1) Mesures mode (1,1) Mesures =
120 BEM --oooeeee 120 [ Y —
. .
@ e .
5110 o - gllo T o
[} e P ‘ .
o », ! P
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9 90 @ go |
: x
80 80

. x -
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Fic. 1I1.16 — Comparaison entre les rayonnements isolés mesurés et calculés pour [’ensemble
des modes propagatifs a kR = 5.19, sans écoulement.

Sur I’ensemble des modes présentés, les comparaisons sont tres satisfaisantes. On observe en
effet une tres bonne prédiction de la position du lobe principal de directivité ainsi que de I'allure
générale du mode, notamment pour les modes (0,1) et (1,1) qui présentent une forme assez irré-
guliere. Pour ces modes, les maxima locaux de la courbe de directivité se retrouvent de maniere
trés précise. Notons ici que le niveau fourni par le calcul a été recalé pour chaque mode sur le ni-
veau mesuré suivant un facteur de recalage R,,,, tous les calculs ayant été réalisés avec un niveau
incident de 100dB & la source: p/¢su¢ = R, pcoleul "soit SPLMe% ¢ = 20l0g( Ry )+ S P L,
Il est néanmoins possible d’imposer en entrée de la chaine de calcul le niveau incident mesuré
effectivement dans le conduit par les anneaux de détection, mais nous sommes davantage inté-
ressés dans cette étude par I’écart entre les niveaux installés et isolés que par la détermination
d’un niveau absolu. Dans ce contexte, la figure (II1.18) compare par la suite I'effet d’installation
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mesuré et calculé pour ces mémes modes. Auparavant, la figure (II[.17) compare les niveaux
installés mesurés et calculés en présence de la surface masquante positionnée sous 1’éjection.
Pour chaque mode (m,n) calculé, la linéarité des équations de l’acoustique autorise un recalage
par le méme facteur R,,, que dans le cas isolé.

e Rayonnement du moteur installé en configuration non conventionnelle: comparaison entre
la mesure et le calcul a kR =5.19
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Fic. II1.17 — Comparaison entre les rayonnements installés mesurés et calculés pour [’ensemble
des modes propagatifs a kR = 5.19, sans écoulement.

Pour I’ensemble des résultats présentés ici, le moteur est installé au dessus de la surface portante
placée en position PO (X = 390mm et Z = 360mm) décrite précédemment sur la figure
(IT1.12). D’une maniére générale, on observe un bon accord entre la mesure et le calcul. On
peut cependant dissocier deux zones d’études:

— dans la zone aval, située entre 0° et 60° avec la convention choisie, la comparaison cal-
cul/mesure est excellente. Le lobe principal de rayonnement de l’ensemble des modes
étudiés se situe dans cette zone angulaire, et présente une tres bonne cohérence en terme
d’axisymétrie comme on I’a vu au paragraphe précédent en comparant les rayonnements
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isolés sur les arcs flyover et sideline.

— Dans la zone amont située entre 60° et 120°, les rayonnements mesurés sur les deux arcs
flyover et sideline présentent des dissymétries, ce qui peut expliquer certaines déviations
entre la prédiction et la mesure, visibles par exemple sur le rayonnement du mode (3,1)
entre 70° et 80°.

Plus précisément, on peut classer les différents modes étudiés en deux catégories:

— Les modes d’ordre azimutal faible (0,1) et (1,1) ont, dans la direction aval, une courbe de
rayonnement en configuration installée similaire a celle de la courbe de niveau isolé corres-
pondante, figurant un lobe de directivité de méme niveau et de méme position angulaire.
En effet, ces modes rayonnant relativement prés de 'axe de 1’éjection, leur lobe principal
est peu affecté par la présence du masque. Dans ’arc amont en revanche, les courbes de
niveau en configuration installée sont plus chahutées et une série d’oscillations apparait.
Cette modification de la directivité aux angles plus élevés s’explique par l'influence du
masque sur le rayonnement des lobes secondaire.

— Les modes d’ordre azimutal plus grand (2,1), (3,1) et (4,1) figurent une courbe de rayon-
nement d’allure générale altérée par rapport a la forme de leur rayonnement isolé. Ef-
fectivement, la direction de rayonnement du lobe principal de directivité de ces modes
s’éloigne de I’axe, si bien que ces modes sont davantage masqués par la surface et le niveau
observé a ces angles beaucoup plus faible.

L’ensemble de ces phénomenes visibles expérimentalement est reproduit par le calcul, qui pré-
dit correctement a la fois amplitude et la forme du rayonnement installé. Compte tenu de
I'incertitude relative & la simulation de la source, ces comparaisons permettent de valider le
modele de calcul.

e Effets d’installation du moteur en configuration non conventionnelle: comparaison entre
la mesure et le calcul a kR =5.19

A titre d’illustration, les effets d’installation correspondants mesurés sur 'arc flyover sont re-
présentés sur la figure (II1.18). Ils sont calculés comme la différence entre les niveaux de rayon-
nement en configuration installée et isolée. Par conséquent, I'écart entre la mesure et le calcul
est majoré par la somme des valeurs absolues des écarts obtenus dans les configurations isolée
et installée. Les prédictions sont donc toujours tres satisfaisantes dans la zone aval et semblent
se dégrader dans la zone amont. Cette comparaison souligne le risque encouru lorsque 1’on se
limite & I’étude de la courbe d’effet d’installation, ou les erreurs commises sur les niveaux isolés
et installés se cumulent. Ainsi 'erreur sur la prédiction de leffet d’installation du mode (2,1)
a 60° est de 'ordre de 5dB alors que son niveau installé est prédit avec une erreur inférieure a
2dB. On préferera donc en général travailler & partir des niveaux absolus.

D’autre part, la majorité des cas présente un effet d’installation négatif correspondant & une
atténuation du niveau sonore en présence de la surface masquante. Cette atténuation augmente
avec 'ordre azimutal du mode et atteint des niveaux de 15dB dans certaines zones angulaires.
En effet, plus 'ordre azimutal du mode considéré est grand, plus le mode rayonne loin de
I’axe accentuant la tendance de son lobe de directivité a étre masquée par la surface placée
a proximité. Nous reviendrons un peu plus loin sur l'ensemble des parametres gouvernant
I'amplitude de I'atténuation en configuration non conventionnelle.
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Résultats sur ’arc flyover
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Fia. II1.18 — Comparaison entre les effets d’installation mesurés (différence entre les mesures
installées et isolées) et calculés sur Uarc flyover pour ’ensemble des modes propagatifs ¢ kR =
5.19, sans écoulement.

L’un des aspects intéressant et original de cette campagne d’essai est la présence d’un deuxieme
arc de microphones appelé génériquement arc sideline orienté de 56° par rapport a 'arc flyover
standard. D’une part, les 25 microphones de cet arc sont autant de points de mesure sup-
plémentaires pour valider le calcul numérique, mais avant tout, cet arc contient un point de
certification acoustique en vol, d’ou 'importance d'une prédiction correcte des niveaux rayon-
nés dans cette zone. L’ensemble des figures (II1.19) présente les effets d’installation calculés et
mesurés sur arc sideline a la méme fréquence réduite kR = 5.19. Des conclusions identiques
au cas de 'arc flyover s’imposent ici, pondérées par un effet de masquage moins prononcé.
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Résultats sur 1’arc sideline
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Fia. II1.19 — Comparaison entre les effets d’installation mesurés (différence entre les mesures
installées et isolées) et calculés sur l'arc sideline pour l’ensemble des modes propagatifs a4 kR =
5.19, sans écoulement.

e Autres résultats

Les tracés correspondant aux autres fréquences réduites testées sont regroupés en Annexe C.
Seules les configurations ne présentant qu’un seul mode radial généré a la source sont présen-
tées. C’est le cas de tous les modes passants & KR = 7.15 et uniquement des derniers modes
azimutaux propagatifs & kR = 10.31. Comme a kR = 5.19, la comparaison mesure/calcul est
tres satisfaisante a ces fréquences et la forme globale des diagrammes de rayonnement tres
précisément reproduite par le calcul, aussi bien en présence qu’en I'absence de la surface mas-
quante. D’une maniere générale, lorsque la fréquence d’étude augmente, un mode s’éloigne de
sa coupure et rayonne plus pres de I'axe. Pour I'ensemble des modes propagatifs aux deux
fréquences les plus basses kR = 5.19 et KR = 7.15, ce comportement est vérifié expérimentale-

ment et par le calcul. Par conséquent, un mode donné est moins masqué aux fréquences plus
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élevées, puisque le rayonnement de ce mode est moins impacté par la présence du masque et
donc l'effet d’installation moins prononcé a cette fréquence: un maximum de 5dB d’atténuation
est mesuré & kR = 7.15 (Fig. C.3), soit 10dB de moins qu’a la fréquence réduite kR = 5.19. A
kR = 10.31, seuls les modes (5,1), (6,1), (7,1) et (8,1) n’ont qu’'un seul ordre radial propagatif
et les niveaux des rayonnements isolés de ces modes sont prédits de manieére tres précise par le
calcul numérique (Fig. C.4). En revanche, les niveaux installés sont beaucoup plus chahutés, ce
qui se traduit par des écarts plus importants entre la mesure et le calcul (Fig. C.5). De plus,
les modes considérés ayant un ordre azimutal plus grand, ils rayonnent davantage en direction
de la surface et 'atténuation mesurée est plus importante pour ces modes (Fig. C.6).

Au dela des comparaisons brutes entre les calculs numériques et les mesures, qui confirment la
validité de nos méthodes de calcul, plusieurs phénomenes physiques sont mis en évidence par
I’'observation des résultats de la campagne d’essai. Nous les présentons dans ce qui suit.

11.4.3 Etude des paramétres gouvernant les effets d’installation en configuration
non conventionnelle

La figure (II1.20) superpose les amplitudes des niveaux isolés et installés du mode (7,1) mesurés
a kR = 12.84. Le niveau isolé de ce mode a une dynamique de 30dB, un rayonnement faible
dans la direction de I'éjection (0°) et un lobe principal de directivité situé autour de 60°.
Le niveau installé, c’est-a-dire en présence de la surface, présente un niveau atténué dans la
région correspondant a 1’étendue angulaire du masque représenté en pointillés noir. La figure
(IT1.21) montre l'effet d’installation correspondant, calculé comme la différence entre les niveaux
mesurés avec et sans le masque. Plus l'effet d’installation est négatif et plus le niveau de bruit
est atténué sous le masque. Dans le cas du mode (7,1), la courbe met en évidence un creux de
20dB dans la zone d’ombre et une remontée de l'effet dans la zone de faible niveau isolé.
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Fia. 111.20 — Rayonnement isolé et installé Fic. 111.21 — Effet d’installation du mode
du mode (7,1) a kR = 12.84. (7,1) a kR = 12.84.

Cet exemple met distinctement en évidence un effet de masquage du bruit de soufflante aval
par la surface portante en configuration non conventionnelle. L’ensemble des mesures de la
campagne d’essai illustre au méme titre un effet de masquage pouvant atteindre 25dB sur 'arc
flyover et 20dB sur I'arc sideline. Comme nous ’avons mentionné au paragraphe précédent, cet
effet varie en fonction de la fréquence d’étude et de I'ordre azimutal du mode. Cette liste n’est
pas exhaustive: la directivité de la source, la position de la surface masquante sont autant de
parametres supplémentaires influencant ’effet de masquage. Dans cette optique, cette partie
propose d’identifier et de hiérarchiser les différents parametres gouvernant les effets d’instal-
lation en configuration non conventionnelle afin de guider par la suite 'optimisation de confi-
gurations avion & moindre bruit. En plus des résultats expérimentaux de la campagne d’essai,
nous nous appuyons sur certains résultats de calculs analytiques avec une source modale ou
ponctuelle omidirectionelle, les conclusions étant différentes pour ces deux modeles de source.
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e Effet de la fréquence

La diffraction, mesurant la facilité d’une onde & contourner un obstacle, augmente généralement
avec la longueur d’onde comme rappelé en avant-propos. Cela signifie que les ondes hautes
fréquences sont davantage masquées par une surface située entre la source et 1’observateur.
Nous avons essayé de mettre en évidence ce phénomene expérimentalement en comparant 1’effet
de masquage mesuré pour trois modes a trois fréquences réduites distinctes kR = 7.15, kR =
10.31 et kR = 12.84. Afin de s’affranchir d’autres phénomenes pouvant avoir un impact sur
le masquage, les modes sélectionnés ont des directivités comparables, mises en évidence sur la
figure (II1.22). Les effets d’installation correspondant & chacun de ces modes sont présentés sur
la figure (II1.23). A cause du phénomeéne d’interférences, les courbes apparaissent tres chahutées
et ne permettent pas une comparaison satisfaisante des niveaux d’atténuation. De plus, nous
avons limité les mesures a une gamme de fréquences relativement basses, afin de n’avoir qu’un
seul mode radial propagatif, ce qui limite 'amplitude de variation de la fréquence d’étude dans
les essais a un intervalle d’environ 3000H z. Pour une source omnidirectionnelle, I’effet attendu
relatif & cette variation est inférieur & 5dB. Dans le cas présent, la variation de niveau due aux
interférences étant en certains points supérieure a 10dB, l'effet de fréquence est trop fin pour
étre mis en évidence par ces mesures. A titre indicatif, les courbes d’atténuation équivalentes
du rayonnement d’une source ponctuelle en présence d’'un masque semi-infini sont représentées
sur la figure (II1.24) pour une plage de fréquence variant de 100Hz a 10000H z et confirment
I’augmentation de I'effet de masquage avec la fréquence pour une source omnidirectionnelle.
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Fia. 111.22 — Directivités isolées mesurées de  F1G. I11.23 — Influence de la fréquence sur l’ef-
trois modes a différentes fréquences. fet de masquage mesuré d’une source modale.
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Fic. 111.24 — Mise en évidence de leffet d’une variation de fréquence sur le masquage d’une
source ponctuelle par un demi-plan - calcul analytique.
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e Influence de la directivité de la source

La directivité d’une source sonore est le niveau rayonné par cette source dans une direction
donnée. L’influence de ce parametre est mis en évidence expérimentalement, en comparant
pour des sources de directivités différentes, les niveaux installés mesurés et donc lefficacité
du masquage. Les figures (II1.25) et (II1.26) représentent respectivement les niveaux isolés et
installés des trois modes (5,1) (6,1) et (7,1) mesurés expérimentalement & kR = 10.31. On
vérifie les deux points suivants:

— lorsque la source rayonne vers ’aval (source trés directive), le niveau installé est piloté par
la diffraction avale, donc par le bord de fuite. C’est le cas par exemple pour le mode (5,1)
représenté en rouge. Ce mode a en effet un lobe de directivité trés marqué qui impacte le
bord de fuite du masque. De fait, la diffraction avale est prononcée et la regénération de
bruit sous le masque dans la zone d’ombre géométrique, est importante. Cette catégorie
de modes est tres peu masquée.

— lorsque le rayonnement de la source se rapproche davantage de celui d’une source om-
nidirectionnelle, le niveau installé est piloté & la fois par la diffraction amont du bord
d’attaque et avale du bord de fuite. C’est le cas du mode (7,1) représenté en bleu. Pour
ce mode, la zone de fort niveau de bruit atteint le milieu du masque, et les niveaux im-
pactant le bord d’attaque et le bord de fuite sont de 20dB inférieur & ceux du mode (5,1)
précédent. La diffraction amont et avale est moins importante, et donc le niveau installé
tres atténué. Ce profil de modes est tres bien masqué.

Le mode (6,1) représente un cas plus délicat & analyser: le lobe principal de directivité im-
pacte la surface masquante, mais les niveaux atteignant le bord d’attaque et le bord de fuite
sont intermédiaires. L’effet d’installation n’est pas aisément prévisible: dans le cas présenté,
l'atténuation mesurée est comparable & celle du mode (7,1).

L’ensemble de ces résultats montre que I’étendue et 'amplitude de leffet de masquage dé-
pendent des niveaux de la source dans la direction du bord d’attaque et du bord de fuite. En
effet, les points de la surface diffractante se comportent comme des sources secondaires cohé-
rentes entre elles, et le champ observé est le résultat des interférences des ondes émises par
ces sources. Or amplitude de 'onde réémise est directement proportionnelle au niveau de la
source impactant le bord diffractant. La directivité est donc un parametre déterminant pour
I’effet de masquage d’une source sonore et de premier ordre par rapport a 'effet de fréquence.
Des variations de 20dB de leffet d’installation reliées uniquement & une modification de la
directivité de la source sont effectivement observées sur I’ensemble des mesures.

La prédiction d’effets d’installation en configuration non conventionnelle requiert donc une
étude approfondie du rayonnement isolé de la source considérée. Mais si la position des lobes
de directivité est déterminante, elle est a évaluer dans le référentiel lié a la surface masquante.
Directivité et position du masque sont interdépendants.
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Fic. II1.25 — Comparaison des directivités iso- Fia. II1.26 — Comparaison des niveaux instal-

lées mesurées des modes (5,1), (6,1) et (7,1). lés mesurés des modes (5,1), (6,1) et (7,1).
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e Influence de la position de la surface portante

Nous nous intéressons a la diffraction par le bord de fuite d’une aile, des considérations équi-
valentes s’appliquant naturellement au cas d’un bord d’attaque. Comme démontré auparavant,
le niveau de masquage est piloté par le niveau de la source dans la direction du bord diffrac-
tant. La position de la surface portante est donc un parametre sur lequel le constructeur peut
jouer pour obtenir un masquage efficace. Nous étudions ici trois situations différentes: Peffet
d’un déplacement de la surface masquante a angle 6 fixé (Fig. I11.27), l'effet d’un déplacement
horizontal de la surface masquante & hauteur h constante (Fig. II1.28) et enfin Peffet d’'un
déplacement vertical de la surface masquante & distance z du bord de fuite fixée (Fig. I11.28).

o
D
0 h X
777777777777 +—>
Fic. TI1.27 — Déplacement de la sur- Fic. TI1.28 — Déplacement horizontal
face masquante a 0 fixé. ou vertical de la surface masquante.

Effet d'un déplacement de la surface portante a 0 fixé

Pour une source et un observateur donnés, on peut paramétrer la position relative du masque
par rapport a la source par la grandeur sans dimension kD, ou k est le nombre d’onde et D
la distance entre la source et le bord de fuite, et par I'angle 6 entre la source et la surface
masquante (Fig. I11.27).
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Fic. 111.29 — Effet d’un déplacement du masque ¢ 0 fizé sur l'atténuation du rayonnement d’une
source ponctuelle (a) et sur latténuation d’un mode (3,1) (b), calculé analytiquement.

A 0 fixé, un déplacement vertical du masque n’a pas d’influence sur la forme de la courbe
d’effet d’installation mais induit une simple variation de niveau de 'atténuation dans la zone
d’ombre, que 'on considere une source ponctuelle (Fig. 111.29(a)) ou une source modale (Fig.
I11.29(b)). Plus kD augmente, c’est-a-dire la distance entre la source et le bord de fuite & une
fréquence donnée, plus le niveau est atténué sous le masque. On vérifie cette méme tendance
expérimentalement sur la figure (II1.30) qui compare les différentes mesures d’effets de masquage
obtenues pour les positions expérimentales P3 et P4 définies sur la figure (II1.12), positions
pour lesquelles 'angle 0 est fixé a 40°. A nouveau, ce comportement est dicté par le niveau de la
source au bord de fuite: plus la distance entre la source et le bord diffractant est grande et plus
I’amplitude de I'onde réémise par la source secondaire est faible, et donc le niveau sonore dans
la zone d’ombre atténué. A 0 fixé, un masque acoustique est donc d’autant plus performant
que la distance entre la source de bruit et le bord diffractant est grande.
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Fia. 1IL.30 — Mise en évidence expérimentale de Ueffet d’un déplacement du masque a 0 fixé
sur latténuation du rayonnement du mode (3,1) ¢ kR = 5.19 et du mode (6,1) a kR = 10.31.

Effet d’un déplacement horizontal de la surface portante

Contrairement au cas précédent, I'effet d’un déplacement horizontal de la surface masquante,
paramétré par le nombre sans dimension kx, ou k est le nombre d’onde et = la distance au
bord de fuite (Fig. II1.31), n’est pas le méme qu’il s’agisse d’une source ponctuelle ou d’une
source modale. Le cas d’un monopdle est simple: plus le parametre kx augmente, c’est-a-dire la
distance entre la source et le bord de fuite a fréquence fixe, plus la zone d’ombre est étendue et
latténuation forte dans cette zone (Fig. II1.31(a)). En effet, le niveau impactant le bord de fuite
est plus faible lorsque la source s’en éloigne, et 'amplitude des sources secondaires regénérant
un champ sonore dans la zone d’ombre diminue. Dans le cas d’une source modale, ’analyse
est compliquée par la dépendance de la directivité de la source au mode considéré. Il n’y a
donc a priori pas de regle, mais quelques remarques d’ordre général s’appliquent bien au cas
d’un mode n’ayant qu’un seul lobe de directivité. C’est le cas du mode (2,1) dont ’évolution
de l'effet d’installation est présenté sur la figure (I11.31(b)), ce mode possédant un unique lobe
de rayonnement autour de 45°. Il est nécessaire d’étudier alors séparément la zone d’ombre
profonde et la zone d’ombre située a proximité de la zone éclairée:

— dans la zone d’ombre peu profonde entre 0° et 80°, atténuation est d’autant plus impor-
tante que le nombre kz est grand.

— dans la zone d’ombre profonde, on observe un phénomene d’inversion lorsque kx atteint
une valeur seuil. Dans le cas du mode (2,1) présenté, lorsque kz augmente de 0 a 15,
le niveau impactant le bord de fuite est de plus en plus fort, et donc la regénération de
bruit dans la zone d’ombre de plus en plus prononcée. Pour des valeurs de kx supérieures
a 20, le lobe principal du mode est masqué, I'atténuation tres marquée et ce phénomene
s’accentue lorsque kz augmente.

On vérifie encore ce comportement de maniére expérimentale sur les figures (I11.32) comparant
pour les deux modes (2,1) et (3,1) les trois positions expérimentales PO, P2 et P4 décrites
comme précédemment sur la figure (II1.12). Entre 0° et 60°, la position P2 a un effet de
masquage plus prononcé que la position PO, elle-méme plus prononcée que la position P4 et
pour un angle supérieur a 60°, les comportements sont inversées.

En conclusion, déplacer horizontalement un masque acoustique revient pour une source omnidi-
rectionnelle & augmenter ou diminuer la distance entre la source et le bord diffractant, et donc a
augmenter ou diminuer en conséquence ’amplitude de ’onde acoustique réémise au niveau de ce
bord. Pour une source directive, le déplacement horizontal du masque acoustique entraine une
variation du niveau impactant le bord diffractant, mais le sens et ’amplitude de cette variation
de niveau dépendent completement de la forme du rayonnement isolé de la source. Deux modes
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distincts ne sont donc pas affectés identiquement par un déplacement donné. L’optimisation de
configurations & moindre bruit devient a ce stade un probleme relativement complexe, puisqu’il
existe une position de masque adaptée & chaque source acoustique.
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Fia. I11.31 — Effet d’un déplacement horizontal du masque sur ’atténuation du rayonnement
d’une source ponctuelle (a) et sur latténuation d’un mode (2,1) (b), calculé analytiquement.
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Fic. TI1.32 — Mise en évidence expérimentale de effet d’un déplacement horizontal du masque
sur latténuation du rayonnement d’un mode (2,1) et d’un mode (3,1) a kR = 5.19.

Effet d’un déplacement vertical de la surface portante a x fixé

Finalement, un déplacement vertical de la surface portante a z fixé paramétré par le nombre
sans dimension kh, ou k est toujours le nombre d’onde et h la hauteur de la source (Fig. 111.28),
représente un compromis entre les deux effets précédents. Dans un premier temps, on remarque
que plus kh augmente, c’est-a-dire la distance entre la source et le masque a une fréquence don-
née, plus I’étendue angulaire de la zone d’ombre est réduite. Il est donc nécessaire de raisonner
sur la zone d’ombre commune a toutes les positions. Pour une source ponctuelle, le rayonnement
dans cette zone d’ombre est d’autant plus atténué que kh est grand (Fig. I111.33(a)), Pampli-
tude de I'onde secondaire étant plus faible lorsque la source s’éloigne du bord. Dans le cas
d’une source modale (Fig. II1.33(b)) , il est impossible de conclure sans étudier le rayonnement
isolé du mode considéré. Suivant sa directivité, 'effet de position n’est pas identique. Expéri-
mentalement, les figures (I11.34) illustrent le cas de trois modes au comportement sensiblement
différent. Le mode (3,1) est insensible au changement de position P4 & P5, le mode (4,1) est
beaucoup plus atténué en position P5 qu’en position P4 et le mode (5,1) seulement faiblement
atténué en position P4 comparé a la position P5.
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Fic. 111.33 — Effet d’un déplacement vertical du masque sur 'atténuation du rayonnement d’une
source ponctuelle (a) et sur 'atténuation d’un mode (3,1) (b), calculé analytiquement.
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Fia. 1I1.34 — Mise en évidence expérimentale de Ueffet d’un déplacement vertical du masque
sur Uatténuation du rayonnement d’un mode (3,1) ¢ kR = 5.19, d’un mode (4,1) ¢ kR = 5.19
et d’un mode (5,1) @ kR = 7.15.

e Conclusions générales sur les effets d’installation en configuration non conventionnelles
En configuration non conventionnelle, lorsque la source de bruit est placée au-dessus d’une sur-
face portante, la diffraction du rayonnement par les bords d’attaque et de fuite est le phénomene
physique responsable de la non nullité du champ acoustique dans la zone d’ombre géométrique.
D’apres le principe de Huygens rappelé en avant-propos, ce phénomene de diffraction est le
résultat des interférences entre les ondes réémises par les sources secondaires situées au niveau
des bords diffractants, 'amplitude de ces sources étant directement proportionnelle au niveau
de rayonnement de la source principale dans la direction de ces bords. Par conséquent, ’effet
d’installation est gouverné au premier ordre par le niveau sonore impactant le bord diffractant
et la directivité de la source apparait comme le parametre principal & prendre en compte pour
I'optimisation d’une configuration a moindre bruit. Dans le cas des sources modales qui nous
intéresse particulierement, la directivité est liée a ’ordre azimutal du mode: plus l'ordre azi-
mutal est élevé et plus son angle de rayonnement augmente, donc plus ce mode est en général
masqué. La position optimale de la surface masquante est donc entierement liée a la directivité
de la source.

La distance entre une source et un masque est un autre parametre sur lequel le constructeur
peut jouer pour améliorer l'effet de masquage: si 'angle 6 formé par la source, le bord de
fuite et le masque reste constant, augmentation de la distance entre la source et le bord de
fuite induit une atténuation du niveau sonore dans la zone d’ombre. Dés que cet angle varie,
le niveau sonore est entierement dépendant de la directivité de la source et on ne peut plus
conclure sur l'effet de distance. Enfin, la variation de fréquence de la source s’avere étre un
parametre secondaire par rapport aux précédents. Son influence est réelle mais significative
seulement pour des échelles importantes, qui ne sont pas compatibles avec notre cadre d’étude.
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111.4.4 Analyse des résultats en configuration conventionnelle

Sur une configuration avion classique dite configuration conventionnelle, le moteur étant placé
sous la voilure, une partie du champ rayonné par I'éjection est réfléchie vers le sol. Dans ces
circonstances, l'effet d’installation tend généralement a renforcer le niveau de bruit percu. Ce
phénomene physique, jusqu’a présent non pris en compte dans les calculs de prédiction de
bruit en vol, est pourtant & méme de modifier profondément le champ sonore. La situation se
complique davantage lorsque le volet est déployé puisque des réflexions multiples sont rendues
possibles par la présence d’une paroi supplémentaire. Aux rayons directs et réfléchis viennent
s’ajouter enfin les rayons diffractés par le bord d’attaque et le bord de fuite. Leur contribution
énergétique s’avere secondaire, mais peut se révéler non négligeable dans certaines configu-
rations de braquage de volet. Ces champs acoustiques de différentes natures interagissent et
modifient le niveau sonore mesuré au sol. Afin d’appréhender cet effet, il est essentiel d’évoquer
la notion classique de cohérence de sources acoustiques.

e Notion de sources cohérentes

La cohérence en physique est I’ensemble des propriétés de corrélation d’un systeme ondulatoire.
Elle mesure la capacité d’une ou plusieurs ondes a donner naissance a des interférences résultant
d’une relation de phase définie. En acoustique, deux sources sonores sont cohérentes lorsque
leur déphasage est constant.

Considérons deux sources S et S9 de pulsation w et de phases respectives ¢; et 3. L’intensité
totale I, mesurée par un microphone placé en dehors des sources s’écrit

Liot = I + Io + 24/ 11 I5 cos(p1 — ¢2), (IT1.21)

ou I (resp. I) représente 'intensité mesurée par le microphone en présence de la seule source
Sy (resp. S3). Lorsque les sources sont incohérentes, le cosinus s’annule en moyenne et 'intensité
totale s’écrit comme la somme des intensités dues a chacune des sources. Lorsque les sources
sont au contraire cohérentes, la valeur du cosinus est non nulle.

Considérons maintenant une source acoustique a proximité d’une paroi parfaitement réfléchis-
sante. Comme déja mentionné en avant-propos, I’action du plan réfléchissant peut étre modé-
lisée par le rayonnement de la source image. La source et son image ayant méme amplitude,
I'expression (II1.21) de 'intensité totale en tenant compte de la réflexion devient

Tiot = 211 + 21 cos(p1 — p2). (II1.22)

Si les sources sont incohérentes, ce qui se produit par exemple en présence d’un écoulement
réel qui perturbe les trajets acoustiques et donc les différences de phase, I'intensité de 'onde
réfléchie s’ajoute simplement & celle de 'onde incidente, doublant celle-ci:

Lot = 21, (I11.23)

soit,
Liyy(dB) = I (dB) + 3dB. (II1.24)

L’intensité en présence de la surface réfléchissante est dans ce cas de 3dB supérieure a I'intensité
de la source rayonnée en champ libre. Lorsque les sources sont cohérentes, des interférences
constructives et destructives se succedent et l'intensité totale atteint au maximum 4I;, soit
I,(dB)+6dB. Ainsi I’écart entre le niveau sonore mesuré et celui qui serait recu en champ libre
peut atteindre 6dB.

Lors de la campagne de mesure présentée au début de ce chapitre, des essais en configuration
conventionnelle ont également été réalisés avec une surface portante en position lisse (volet
rentré - Fig. I11.35) ou en position braquée (volet déployé - Fig. I111.36). Les mémes fréquences
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réduites kR = 5.19, kR = 7.15, kR = 10.31 et kR = 12.84 ont été testées. La suite de ce
paragraphe propose une analyse de ces résultats expérimentaux ainsi qu’une comparaison a des
calculs numériques.

F1G. II1.35 — Surface portante en configuration FiG. 111.36 — Surface portante en configuration
lisse dans la chambre sourde. braquée dans la chambre sourde.

e Rayonnement du moteur isolé: comparaison entre la mesure et le calcul a kR = 5.19
Le rayonnement du moteur isolé n’est pas représenté a nouveau puisqu’il est indépendant de
la notion de configuration conventionnelle ou non conventionnelle. On pourra se reporter aux
figures (II1.16, C.1 et C.4) pour le tracé des résultats. Pour cette étude, ni les mesures ni les
calculs isolés n’ont donc été reproduits. La méthodologie de décomposition de domaine démontre
ici tout son intérét, puisque quels que soient le nombre et la nature des configurations installées
examinées, le calcul dans le domaine D1 relatif au moteur isolé n’est effectué qu’une seule et
unique fois.

e Rayonnement du moteur installé et effets d’installation en configuration conventionnelle:
comparaison entre la mesure et le calcul a kR =5.19

Aile en configuration lisse - résultats sur 1’arc flyover

La figure (II1.37) présente la comparaison mesure/calcul de la pression rayonnée en champ loin-
tain par un moteur installé sous une aile en configuration lisse. D’une maniere générale, la forme
du rayonnement mesurée sur l'arc flyover n’est plus similaire & celle d’'un mode présentant un
lobe de directivité principal bien marqué mais apparait comme une succession d’extrema locaux.
En particulier, les angles d’amplitude maximale de rayonnement des configurations installées
et isolées different. En effet, la présence de 'aile & proximité du moteur réfléchit une partie du
champ rayonné s’ajoutant au champ direct au niveau des microphones de mesure. En ’absence
d’écoulement, le champ direct et le champ réfléchi sont cohérents et la succession d’interférences
constructives et destructives est responsable de l'oscillation du champ acoustique mesuré qui
destructure entierement la forme du mode. Ces interférences sont prises en compte par le calcul
numérique qui prédit donc de maniere satisfaisante ’amplitude et la forme des courbes expéri-
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mentales. Le faible accroissement de ’écart entre la mesure et le calcul par rapport au cas non
conventionnel s’explique par les brusques variations du niveau sonore dans cette configuration
rendant numériquement et expérimentalement les phénomenes assez sensibles & la position des

microphones et a leur nombre.
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Fic. I11.37 — Comparaison entre les rayonnements installés mesurés et calculés sur ’arc flyover
pour ’ensemble des modes propagatifs ¢ kR = 5.19, sans écoulement - configuration lisse.

L’effet d’installation correspondant, c’est-a-dire la différence entre les niveaux installés et isolés,
est représenté sur la figure (I11.38). On retrouve sur les courbes expérimentales et par le calcul
les niveaux théoriques attendus explicités au début du paragraphe évoquant la cohérence des
sources: l'effet d’installation atteint un maximum de +6dB par rapport au niveau isolé. Les
interférences destructives ne sont elles pas minorées et des creux de 20dB sont visibles par
exemple sur le tracé relatif au mode (2,1). La forte augmentation de leffet d’installation entre
0° et 20° pour les modes d’ordre azimutal non nul s’explique par ’absence de rayonnement dans
cette direction en configuration isolée. La présence de ’aile contribue & augmenter le niveau
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de bruit percu au niveau du sol, et de surcroit crée un champ sonore dans une direction ou
le moteur seul ne rayonne pas. Ces niveaux démontrent la nécessité de prendre en compte un
calcul d’effet d’installation dans les prédictions puisqu’en configuration installée, la forme et
I'amplitude du rayonnement du moteur sont profondément modifiées. Dans le cas plus réaliste
d’un avion en vol néanmoins, I’écoulement autour du moteur devient relativement complexe, si
bien que la cohérence entre les champs directs et réfléchis est perdue. Dans ce cas, on prédit un
maximum de l'effet d’installation voisin de +3dB seulement, toutes les remarques précédentes
restant valables, en particulier la destructuration de la forme du mode en présence de I'aile. La
situation se complique davantage lorsque le volet est déployé.
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F1a. II1.38 — Comparaison entre les effets d’installation mesurés (différence entre les mesures
installées et isolées) et calculés sur Uarc flyover pour ’ensemble des modes propagatifs ¢ kR =
5.19, sans écoulement - configuration lisse.
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Aile en configuration volet braqué a 40° - résultats sur ’arc flyover

La figure (II1.39) compare les mesures et un calcul de couplage faible BEM/BEM en configu-
ration braquée, pour I'ensemble des modes propagatifs a la fréquence kR = 5.19.
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Fic. 111.39 — Comparaison entre les rayonnements installés mesurés et calculés sur ’arc flyover
pour ’ensemble des modes propagatifs a kR = 5.19, sans écoulement - configuration braquée.

La présence du volet renforce encore la réflexion sous la voilure en autorisant des réflexions
supplémentaires et des réflexions multiples caractérisées par deux réflexions successives sur
I’aile puis sur le volet avant d’atteindre le récepteur. Ces réflexions sont & nouveau responsables
de la destructuration de la forme initiale du mode et d’interférences encore plus prononcées
qu’en configuration lisse, les champs directs, réfléchis et doublement réfléchis étant cohérents
en l'absence d’écoulement. Ce phénomene est bien visible lorsque ’on compare les modes (1,1)
dans les deux configurations (Fig. II11.37 et II1.39). L’effet d’installation correspondant est
représenté sur la figure (II1.40). Le niveau théorique attendu, de 12dB supérieur au niveau
isolé en présence d’une double réflexion, est atteint expérimentalement pour les modes (0,1) et
(1,1). L’augmentation du niveau sonore, globalement plus importante qu’en configuration lisse,
apparailt localisée & des angles de rayonnement supérieurs & 60° du fait de I’angle de braquage

© AIRBUS FRANCE, 2007. All rights reserved. Confidential document.



138 Chapitre 1l

du volet (40°) qui renforce le rayonnement dans cette zone. A nouveau, la forte augmentation de
Ieffet d’installation entre 0° et 20° s’explique par ’absence de rayonnement dans cette direction
en configuration isolée.
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Fia. II1.40 — Comparaison entre les effets d’installation mesurés (différence entre les mesures
installées et isolées) et calculés sur larc flyover pour différents excitations modales 4 kR = 5.19,
sans écoulement - configuration braquée.

Le calcul numérique est capable de modéliser ’ensemble de ces interactions. Cependant, la
déviation entre le calcul et la mesure est plus conséquente qu’en ’absence du volet. La présence
de cette surface supplémentaire a proximité de I’éjection souleve alors la question de la non
prise en compte de la rétroaction du domaine D2 sur le domaine D1 et des limites du couplage
faible. Un calcul direct sur I’ensemble {moteur + aile}, le temps calcul étant encore raisonnable &
basse fréquence, éclaire cette problématique. En effet, un calcul direct résout le systeme linéaire
obtenu a partir des équations du probleme de manieére exacte & la précision machine, et non
plus de maniere approchée comme dans le cas du couplage. Par conséquent, ce calcul constitue
la référence en terme de calcul numérique. Dans ce contexte, les deux figures (I11.41) comparent
les résultats des mesures a un calcul direct et un calcul de type couplage faible pour les modes
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propagatifs (1,1) et (4,1) & kR = 5.19, permettant ainsi de quantifier I'erreur due au couplage.
L’écart entre les deux calculs numériques confirme I'insuffisance du couplage faible pour cette
configuration. En particulier, les niveaux de certaines interférences autour de 45° pour le mode
(4,1), ne sont pas prédits correctement par le couplage. L’écart relatif entre les mesures et le
calcul direct est meilleur, démontrant la nécessité de la prise en compte d’une rétroaction pour
cette configuration. Le paragraphe suivant [11.4.5 introduit la notion de couplage fort et apporte
un éclairage nouveau sur ces résultats.
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Fic. II1.41 — Comparaison d’un calcul direct et d’un calcul couplage faible sur une configuration
conventionnelle avec volet déployé pour deuz modes propagatifs ¢ kR = 5.19.

Il importe a ce stade de bien distinguer les deux types de méthodes, mesure et calcul, dont sont
issus les résultats comparés ici. La méthode numérique reste un modele mathématique, dont
les hypotheses (conditions aux limites, conditions de température et de pression...) tentent de
refléter au mieux les conditions expérimentales. L’expérience représente quant a elle la physique
des phénomenes mais les essais réalisés ne vont pas sans des incertitudes de mesures, des défauts
de fabrication, des conditions thermodynamiques variables... Plus les phénomenes mis en jeu
sont fins et plus les mesures sont sensibles a ces petites variations nécessitant un plus grand
nombre de points de mesure. La vérité se situe stirement & mi-chemin entre les mesures et le
calcul.

e Autres résultats

A titre d’illustration, les graphiques correspondant & ’ensemble des configurations testées a
la fréquence réduite kR = 7.15 sont regroupées en Annexe D. Globalement, on retrouve les
comportements identifiés a la fréquence réduite kR = 5.19 mais 'augmentation de la fréquence
de ’onde rayonnée induisant une augmentation du nombre d’interférences, un nombre croissant
de lobes et d’extinctions apparait sur les courbes de rayonnement installé en configuration lisse
comme en configuration braquée (Fig. D.1 et D.2). Ces oscillations sont toujours prédites de
maniere satisfaisante par le calcul numérique. L’effet d’installation correspondant est logique-
ment plus chahuté a haute fréquence et 'augmentation de niveau due aux diverses réflexions
plus nombreuses est renforcée, mais toujours inférieure & 10dB en configuration lisse et 12dB
en présence du volet. Des comportements identiques sont vérifiés aux autres fréquences testées
kR = 10.31 et kR = 12.84 non représentées.
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111.4.5 Les limites du couplage faible - Principe du couplage fort

La figure (I11.42) illustre les différents types de rayons acoustiques interagissant entre le moteur
et laile dans un calcul d’effet d’installation: les rayons de couleur bleu, qui issus du moteur
se réfléchissent une ou plusieurs fois sur l'aile avant de rayonner en champ libre, sont pris
en compte dans le couplage faible. En revanche, les rayons de couleur rouge, qui peuvent se
réfléchir sur la source et ainsi modifier le champ rayonné par le moteur, ne sont pas pris en
compte par un calcul de type couplage faible. Les études réalisées au sein du service numérique
d’AIRBUS France [32] ont montré que ces rayons sont d’autant plus nombreux et énergétiques
que le moteur et ’aile sont proches en terme de longueur d’onde. Dans certains cas, le couplage
faible s’avere alors insuffisant. Le couplage fort permet de quantifier et de prendre en compte
ces interactions lorsque cela est nécessaire.

FiG. II1.42 — Interactions entre le moteur et l’aile en termes de rayons acoustiques.

Le principe général du couplage fort est représenté sur le schéma de la figure (I11.44). Aux
quatre étapes du couplage faible: rayonnement du domaine D1, calcul du champ induit sur
le domaine D2, rayonnement du domaine D2 et sommation des contribution de D1 et D2,
s’ajoute une étape supplémentaire de calcul de la rétroaction du domaine D2 sur le domaine
D1 par 'intermédiaire d’un module nommé P o R*. Comme les deux domaines sont disjoints,
on peut écrire symboliquement la matrice du probleme sur tout le domaine D1 U D2 obtenue
a partir des équations de propagation sous la forme

MOTEUR PoR* i\ _ (L
( PoR  AILE > ( p? )\ 0 (I11.25)
ou pl1 et p? sont les inconnues relatives aux domaines D1 et D2 respectivement et L un second
membre. Le couplage fort est alors caractérisé par une formulation itérative (S,,) de la forme

MOTEUR.p., = L—PoR*p2_,
(S"){ AILEpn* = —PoR.pl | (I11.26)
La suite (S,) est initialisée en posant pi = 0 et p§ = pi, le systéme (S;) correspondant
exactement au couplage faible:
MOTEURp: = L
(Sl){ AILEp1? = —Po R.p} (T1.27)

Les itérations successives correspondent aux itérations du couplage fort. Plus la distance entre
les deux domaines d’étude est petite, plus un nombre élevé d’itérations est nécessaire a la
convergence de la suite (Sp,).

Au regard de ces précisions, nous pouvons revenir sur le cas de calcul de la figure (I11.41) pour
lequel, l'aile étant en configuration braquée, de possibles rétroactions sur le domaine contenant
le moteur existent et ne sont pas prises en compte dans un calcul de couplage faible. La figure
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PoR
PoR PoR"
D, D, D, D,
ACTI3S ACTI3S
ACTIPOLE ACTIPOLE ACTIPOLE ACTIPOLE
ACTIZ2R ACTI2R
Fic. 111.43 — Principe du couplage faible. Fic. 111.44 — Principe du couplage fort.

(II1.45) montre une comparaison d’un calcul de type couplage faible avec un calcul direct et un
calcul couplage fort & une et deux itérations. Les résultats permettent effectivement de conclure
a Pamélioration de la comparaison des mesures avec le calcul de couplage fort, qui converge
vers le calcul direct dés la premiere itération.
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Fia. II1.45 — Comparaison d’un calcul direct, couplage faible et couplage fort (deux premiéres
itérations) sur une configuration conventionnelle avec volet déployé pour les modes (1,1) et (4,1)
a kR =5.19.

Dans ce cas particulier, le couplage faible n’est donc pas suffisant puisque la rétroaction du
champ induit par Iaile sur la surface source n’est pas négligeable. Le critere numérique de
convergence du couplage faible ou fort repose sur les coefficients de réflexion (A7) & chaque
itération. En fixant un seuil sur ces coefficients, on obtient un critere lié directement & une
«quantification» de la rétroaction.

e Conclusions générales sur les effets d’installation en configuration conventionnelle

Lorsque le moteur est placé de maniere classique sous la voilure en configuration dite conven-
tionnelle, la réflexion sur l'intrados des surfaces portantes est responsable d’une altération du
champ acoustique rayonné par le moteur seul. Ces réflexions peuvent étre simples (une réflexion
sur l'aile) ou doubles (réflexion sur 'aile puis sur le volet) lorsque le volet est déployé en phase
d’approche par exemple. En 'absence d’écoulement, les champs directs, réfléchis et doublement
réfléchis sont cohérents, I'effet d’installation attendu est donc une augmentation respective du
niveau sonore de +6dB ou +12dB par rapport au rayonnement isolé pour une aile en configu-

© AIRBUS FRANCE, 2007. All rights reserved. Confidential document.



142 Chapitre 1l

ration lisse et avec volet braqué. D’une maniere générale, ces niveaux sont atteints aux angles
de rayonnement élevés, entre 60° et 120°. Aux angles de rayonnement proches de I'axe de
I’éjection, la présence d’une paroi réfléchissante crée un champ sonore dans une direction ou
le moteur seul ne rayonne pas et l'effet d’installation correspondant est dés lors conséquent.
En présence d’un écoulement, la réflexion induit une augmentation théorique du champ sonore
de seulement +3dB, mais dans certaines régions le blocage du champ réfléchi par le jet chaud
atténue cet effet et doit étre pris en compte dans les modeles.

En effet, certains auteurs [57][58] ont montré qu’en pratique les niveaux théoriques ne sont pas
atteints dans certains cas spécifiques ou les rayons réfléchis sont «bloqués» par le jet chaud du
moteur. Ce phénomene appelé Jet-blockage a été mis en évidence récemment par des ingénieurs
de la société Rolls-Royce et explique pourquoi de nombreux modeles de prédiction de bruit
avion ne prenant pas en compte cette réflexion obtiennent néanmoins des niveaux de bruit avec
un degré de précision acceptable. Le schéma de la figure (II1.46) illustre le cone de direction
des rayons affectés par le blocage du jet chaud dans le cas d’'un moteur de type double flux,
calculés par l'intermédiaire de la source image et la figure (II1.47) les niveaux d’atténuation
correspondants. La modification du champ sonore en présence du jet résulte a la fois de la
réfraction déviant les rayons sonores a la traversée du jet chaud et de Iatténuation du niveau
acoustique due a la température élevée du jet qui affecte les longueurs d’onde petites par rapport
au diametre du jet. C’est pourquoi les essais réalisés avec un jet chaud montrent généralement
moins de réflexions que ceux réalisés avec un jet froid. Bien que cet effet soit tres variable en
fonction de la position des observateurs et de la configuration testée et affecte beaucoup moins la
réflexion sur le volet, il semble aujourd’hui important de modéliser le blocage par le jet dans les
études numériques d’effet d’installation de bruit de soufflante en configuration conventionnelle.
Au département acoustique d’AIRBUS France, le code PUREFLO (Prediction of Underwing
Reflection for Engines with Finite Lateral Offset) modélisant le blocage des sources acoustiques
par le jet chaud est en cours de validation.

Image | !

Aile

Delta SPL (dB)

Moteur :
double flux

/ -30 -20 -10 0 10 20 30
\ Angle re Engine-Image Reflection Axis (deg)

Fi1G. 111.46 — Schéma représentant les angles v Fi1G. 111.47 — Impact en décibels de la réflexion
et ® de blocage des champs réfléchis secondaire  sous voilure avec prise en compte du jet chaud
et primaire respectivement par le jet chaud du - Issu de [58].

moteur.
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111.5 Décomposition de domaine via une surface de Kirchhoff

111.5.1 Principe

Nous avons introduit au paragraphe III.3 la méthodologie de décomposition de domaine a
travers l'exemple d’un couplage BEM/BEM et mis en évidence l'intérét d’'une telle démarche,
notamment pour la réalisation d’études paramétriques dans le cadre de I’étude des effets d’ins-
tallation. Nous généralisons dans cette partie la méthode au couplage entre un code numérique
quelconque et un code BEM.

En effet, jusqu’a présent, nous avons toujours considéré des calculs sans écoulement ou avec un
écoulement uniforme. Cette hypotheése, qui conditionne 'utilisation des méthodes intégrales,
n’est plus réaliste pour des phases de vol telles que "approche ou le décollage, pour lesquelles
I’écoulement devient relativement complexe au voisinage du moteur. Pour ces études, les mé-
thodes BEM deviennent caduques et I'on fait appel & d’autres modeles numériques comme
les méthodes par éléments finis de volume (FEM) ou d’autres méthodes CAA utilisées par
exemple dans le code sAbrinA* développé par TONERA. Cependant, ces codes requiérent des
temps de calcul et des capacités de stockage excessifs, et ne sont donc pas adaptés aux calculs
d’effets d’installation pour lesquels la taille du domaine est conséquente. Tout 'intérét de la
décomposition de domaine et du couplage de codes prend alors son sens, 'idée étant d’utiliser
dans chaque domaine le code le plus adapté. L’interface entre ces domaines est couramment
appelée Surface de Kirchhoff [51]. En regle générale, le domaine de calcul est ainsi séparé en
deux domaines D1 et D2:

e le domaine D1 renferme les termes sources et la zone de propagation non linéaire.

e le domaine D2 décrit la partie linéaire de la propagation, I’écoulement y étant obligatoi-
rement uniforme.

La surface de Kirchhoff renferme donc tous les effets non linéaires, et en dehors de cette sur-
face, le rayonnement acoustique est gouverné par I’équation d’onde. Le code ACTIPOLE calcule
alors le rayonnement de la surface de Kirchhoff dans le domaine D2 & 'aide du théoreme de
représentation intégrale. Le choix du code ACTIPOLE dans le domaine D2 est gouverné par la
taille souvent conséquente des objets diffractants dans ce domaine. La premiere étape de calcul
fournit les pressions et dérivées normales de pression sur la surface de Kirchhoff. A priori, la
correcte prescription de ces valeurs conditionne seule le choix d’un code numérique dans le
domaine D1. La position de la surface de couplage est également primordiale: comme l'on a
supposé la validité de I’équation d’onde dans le domaine D2, la surface doit étre suffisamment
large pour englober la région ou I’écoulement est non uniforme. Cependant, les méthodes nu-
mériques utilisées dans le domaine D1 sont généralement précises en champ tres proche mais la
précision diminue lorsque l'on s’éloigne car le maillage est en général moins raffiné dans cette
zone. Pour appliquer correctement la méthode de Kirchhoff, un choix judicieux du placement
de la surface de couplage est des lors nécessaire.

111.5.2 Choix d’'un code numérique dans le domaine D1

Plusieurs codes numériques disponibles & AIRBUS France, répertoriés en introduction dans
le tableau (Fig. 9) sont susceptibles d’étre utilisés dans le domaine D1 et couplés avec le code
BEM ACTIPOLE. Nous résumons ici les principales caractéristiques de ces différents outils.

e le code FEM ACTRAN
ACTRAN est un code commercial développé par la société Free-Field Technologies de Louvain
pour résoudre des problemes acoustiques. Il utilise une méthode par éléments finis de volume,

4. Solver for Aeroacoustics BRoadband INteractions from Aerodynamics
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dite FEM (Finite Element Method), qui permet de prendre en compte l'effet d’un écoulement
non uniforme potentiel sur la propagation des ondes acoustiques. Cette méthode est bien adap-
tée pour étudier le comportement des ondes acoustiques dans une entrée d’air & basse fréquence
(Fig. II1.48). Les effets de réfraction et de convection dus a la forme particuliere de la nacelle
peuvent étre mis en évidence bien que 'on néglige la couche limite et les effets de la turbulence
dans le calcul de I’écoulement. En revanche, dans le cas des conduits d’éjection, la méthode
FEM n’est plus satisfaisante car elle ne permet pas de prendre en compte 'influence des gra-
dients de densité et de température, primordiale pour le calcul du rayonnement du conduit
primaire, ni la présence de couches de cisaillement épaisses. C’est pourquoi un nouveau code
de calcul, ACTRAN-DGM, adapté au probleme spécifique des conduits d’éjection, est en cours
de développement.

Fic. I11.48 — Illustration d’un calcul ACTRAN sur une entrée d’air: maillage (a gauche) et
cartographie du champ de pression (a droite).

e le code DGM ACTRAN-DGM

Le code ACTRAN-DGM (Discontinuous Galerkin Method) est fondé sur une résolution tem-
porelle des équations d’Euler linéarisées. La méthode de discrétisation spatiale choisie est la
méthode de Galerkin discontinue: la formulation conservative des équations d’Euler est multi-
pliée par une fonction test puis intégrée pour aboutir & une formulation variationnelle. Contrai-
rement a la méthode de Galerkine classique, cette formulation variationnelle est écrite pour
chaque élément du maillage. Aucune hypothése de continuité n’est effectuée sur I'ensemble du
domaine et le couplage entre les éléments adjacents se fait par I'intermédiaire de termes de
flux correspondant aux intégrales surfaciques. Cette approche possede plusieurs avantages nu-
mériques comme la possibilité d’adapter I'ordre des fonctions de base pour chaque élément. La
figure (I11.49) montre exemple d’un tel calcul dans un conduit d’éjection.

e [
o -1z Bzt Loseees snstens

Fia. 111.49 — Hllustration d’un calcul ACTRAN-DGM sur un conduit d’éjection: cartographie
du champ de vitesse variable (4 gauche) et du champ de pression correspondant (a droite).
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e le code Ffowcs Williams et Hawkings KIM

Le code KIM regroupe l'ensemble des fonctionnalités développées a TONERA pour les for-
mulations surfaciques de Kirchhoff et de Ffowcs Williams et Hawkings, dérivées de 1’analogie
acoustique de Lighthill [48]. II utilise une méthode intégrale de calcul du rayonnement sonore
et présente la particularité de bien s’adapter & des maillages CFD se déplacant & des vitesse
supersoniques. Diverses fonctionnalités ont été développées pour 'application aux rotors d’hé-
licopteres, aux hélices, aux compresseurs de turbomachines, aux profils, aux jets et permettent
le post-traitement acoustique de la plupart des calculs aérodynamiques. L’écoulement dans le
domaine de propagation est uniforme. La figure (II1.50) montre un exemple de calcul de pro-
pagation acoustique réalisée avec le code KIM & partir de résultats calculés par une méthode
CFD. Le champ acoustique récupéré sur une surface de couplage, ici en forme de tore, peut
servir de source a un calcul BEM dans le domaine extérieur. Ce couplage est mis en place
actuellement pour I’étude des effets d’installation de I'hélice de I’A400M.

F1G. II1.50 — Illustration d’un couplage KIM /ACTIPOLE pour le calcul du bruit de I’hélice de
I’A400M.

e le code FEE sAbrinA

Le code sAbrinA développé par TONERA repose sur la résolution des équations d’Euler formu-
lées en petites perturbations [76]. Le champ total est décomposé en un champ moyen fourni par
un calcul aérodynamique & partir duquel se propagent les perturbations acoustiques. La figure
(ITI.51) illustre ’exemple d’un calcul & trois dimensions réalisé avec le code sAbrinA dans le
cadre de I’évaluation acoustique de la configuration RFN, en condition statique et en condition
de décollage.

Fic. II1.51 — Rayonnement du bruit de soufflante avale en présence d’une surface masquante
représentative d’une configuration RFN sans écoulement (a gauche) et en condition de décollage
(a droite) calculée par le code sAbrinA [11]

Dans ce qui suit, nous présentons plus en détail les résultats du couplage entre le code sAbrinA
de FONERA et le code ACTIPOLE d’AIRBUS.
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111.5.3 Exemple d’un couplage FEE/BEM : prise en compte d'un écoulement non
uniforme autour du moteur

Pour caractériser correctement le rayonnement acoustique aval du bruit de soufflante, en
vue de sa réduction par un effet d’installation, il est nécessaire de prendre en compte un
écoulement réaliste autour du moteur. En effet, on sait d’apres [74][72] que les gradients de
vitesse dans I'écoulement modifient la directivité de rayonnement avale du bruit de soufflante
de maniere significative, avec comme conséquence une augmentation du niveau de bruit émis en
direction du sol, ce qui est visible par exemple sur la figure (II1.51): en condition de décollage, la
directivité du rayonnement est orientée davantage en direction de la surface masquante, du fait
de la réfraction par la couche limite. Ceci laisse supposer une sous-estimation de la prédiction
de leffet de masquage avec la condition d’écoulement uniforme. C’est pour pallier en particulier
a ce manque que le département acoustique d’AIRBUS France met en place une méthode de
couplage entre le code sAbrinA et le code ACTIPOLE, exploitant les spécificités de chacune
des méthodes pour traiter & la fois des géométries et écoulements aérodynamiques complexes
et un calcul d’effet d’installation. On s’intéresse ici plus particulierement & la configuration
RFN avec I'idée de masquer le bruit de soufflante aval par le fuselage ou '’empennage. Dans
cette optique, un guide d’onde coaxial axisymétrique représentatif d’un moteur double-flux est
placé au-dessus d’une surface portante de section constante étendue le long de ’envergure.
La simulation d’un tel probleme n’est pas simple. Elle suppose & la fois la modélisation de
la propagation acoustique dans le conduit d’éjection puis a travers I’écoulement du jet, et de
la diffraction du champ résultant par les surfaces rigides proches. L’approche proposée repose
donc sur la séparation du domaine d’étude en deux régions [75][77]:

— dans la région ou I’écoulement est non uniforme, le code sAbrinA permet de résoudre les
équations d’Euler a travers un écoulement visqueux stationnaire fourni au préalable par
un calcul RANS. Il modélise ainsi la propagation depuis la soufflante jusqu’a une surface
cylindrique entourant le jet.

— dans la région complémentaire oli I’écoulement est considéré comme approximativement
uniforme, le rayonnement en champ lointain est calculé avec le code ACTIPOLE par une
méthode intégrale beaucoup moins gourmande en temps de calcul, & partir des données
récupérées sur la surface de couplage (Fig. I11.52).

5
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Fia. 111.52 — Décomposition de domaine pour la simulation des effets d’installation par une
méthode de couplage FEE/BEM.

Notons que ce couplage est un couplage faible: le champ diffracté ou réfléchi par les surfaces de
I’avion n’interagit ni avec les surfaces de I’éjection ni avec I’écoulement autour du jet. Néanmoins
ceci ne constitue pas une limitation dans le cadre de nos études ou la zone d’observation
privilégiée est la zone d’ombre située sous la surface masquante.

A Dheure actuelle, le couplage FEE/BEM est validé sans écoulement par comparaison & un
calcul BEM de référence sur le domaine complet D1U D2, en configuration isolée puis installée.
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La figure (II11.53) montre une premieére comparaison en champ proche d’un calcul BEM et d'un
calcul FEE sur une configuration moteur isolé. La comparaison des niveaux isolés calculés par
les deux méthodes est trés satisfaisante pour les deux cas d’étude présentés. Les figures (I11.54)
et (IT11.55) montrent l'effet d’installation correspondant calculé de maniere directe par un calcul
BEM sur tout le domaine puis par couplage, la surface masquante étant positionnée dans le
domaine D2. Avec couplage, le champ issu d’un premier calcul FEE sur la surface de Kirchhoff
est propagé en champ libre avec le code BEM. Comme dans le cas isolé, la comparaison est tres
satisfaisante et permet de valider numériquement la méthodologie de couplage entre les deux
codes sans écoulement.

-1.5

10 15

Fia. 111.53 — Cartographie du champ moyen de pression du mode (2,1) ¢ kR = 7.15 (figure de
gauche) et du mode (0,2) a kR = 26.51 (figure de droite) calculé en champ proche par sAbrinA
(moitié inférieure) et ACTIPOLE (moitié supérieure)
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F1a. 111.54 — Rayonnement installé du mode (2,1), kR = 7.15.

Une fois cette étude reproduite en présence d’un écoulement uniforme, la derniere étape consiste
a intégrer un écoulement non uniforme dans le domaine D1 pour évaluer son impact sur le calcul
de Deffet d’installation. La comparaison a un calcul BEM n’est plus alors possible du fait de la
limitation de ces méthodes & des écoulements uniformes. La validation de cette derniere étape
du couplage FEE/BEM sera réalisée prochainement dans le cadre du projet européen NACRE
par comparaison a des résultats expérimentaux.
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Fi1a. I11.55 — Rayonnement installé du mode (0,2), kR = 26.51.

1.6 Conclusion générale sur I'utilisation des méthodes numériques
pour I’étude des effets d’installation

AIRBUS France finance et développe depuis de nombreuses années des outils numériques dédiés
a la simulation du rayonnement acoustique des entrées d’air et conduits d’éjection de turbo-
réacteurs. La pertinence de ces méthodes a été évaluée au cours de deux principaux travaux
de these [47][24] en présence d’un écoulement nul ou uniforme. Lorsque 'on consideére non plus
le moteur seul mais une configuration «installée» ou ce dernier est rattaché a la voilure, on
aborde le cadre de I'étude des effets d’installation qui implique la résolution de problemes de
trés grande taille acoustique. Les méthodes classiques d’éléments finis de frontiere ou de volume
se révelent alors inadéquates pour traiter ces problemes. Dans ce contexte, ce chapitre s’est in-
téressé a I'évaluation d'une méthode de décomposition de domaine et de couplage, reposant sur
une partition du domaine d’étude en sous-domaines et 'utilisation d’un code adapté sur chacun
des sous-domaines. Apres un rappel des fondements théoriques des méthodes BEM, nous avons
présenté dans une premiere étape ’exemple d’un couplage entre les deux codes ACTI3S et
ACTIPOLE: dans le domaine D1, le code ACTIS3S calcule le rayonnement du moteur isolé, qui
devient par 'intermédiaire du module de couplage Po R le nouveau champ incident du domaine
D2. Le code ACTIPOLE calcule alors le rayonnement du domaine D2 puis le champ total s’ob-
tient par sommation des contributions des deux domaines. L’utilisation du code ACTIPOLE
et de laccélération multipolaire FMM dans le domaine D2 est dictée par la tres grande taille
de ce domaine en regle générale.

Lorsque la rétroaction du domaine D2 sur le domaine D1 n’est pas calculée, on parle de couplage
faible. Cette méthodologie a été validée numériquement puis expérimentalement a 1’aide d’une
campagne de mesures réalisée dans la chambre anéchoique de Blagnac en 2005. Le gain en
complexité et stockage mémoire est manifeste et les études paramétriques sont rendues d’autant
plus rapides qu’elles ne nécessitent plus systématiquement un calcul sur le domaine complet.
Cependant, lorsque les domaines D1 et D2 sont proches en termes de longueur d’onde, la
rétroaction du domaine D2 sur le domaine D1 n’est plus négligeable et le couplage fort a
été développé pour calculer les itérations successives entre les deux domaines nécesssaires a la
convergence du systeme.

Pour finir, la décomposition de domaine a été généralisée au couplage entre deux codes nu-
mériques quelconques, le cas particulier du couplage entre le code sAbrinA de 'TONERA et le
code ACTIPOLE étant donné en exemple. Le domaine de calcul est toujours subdivisé en deux
sous-domaines D1 et D2, mais ces derniers communiquent par 'intermédiaire d’une surface fic-
tive appelée surface de Kirchhoff. Outre le gain en temps calcul dans les études paramétriques
relatives aux effets d’installation, cette décomposition de domaine permet la prise en compte
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du champ aérodynamique réel au voisinage du moteur, caractérisé notamment par des couches
de cisaillement et de forts gradients de température.
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Chapitre IV

Modélisation de la source

IV.1 Introduction

Les résultats expérimentaux du chapitre III ont démontré 'influence de la directivité de
la source sur la résultante des effets d’installation, en particulier pour les configurations non
conventionnelles. Les deux modeles analytiques décrits aux chapitres I et II se heurtent des
lors & une importante limitation, le champ de pression y étant décrit pour une source monopo-
laire omnidirectionnelle. Il existe deux méthodes standard usuelles pour caractériser une source
acoustique: I’expansion multipolaire et la décomposition modale. Ce chapitre propose d’étendre
cette derniere méthode a la simulation d’une source modale par une distribution de monopoles.

L’expansion multipolaire exploite le développement en harmoniques sphériques, analogue au
développement en série de Fourier des fonctions périodiques pour les fonctions angulaires. Cette
approche est couramment employée en acoustique pour la reconstruction de 'effet d’espace
par plusieurs haut-parleurs. La pression sonore en un point Z se décompose en une série de
puissances de la distance & l'origine zj et de termes appelés moments multipolaires notés
M, (t):

(o)
P(Z,t) = e"!|E — Zo| Y M, ()| — Zo|™. (IV.1)
n=0

Les termes d’ordre 0 et 1 sont appelés respectivement moment monopolaire et moment dipolaire.
En pratique, la série est souvent tronquée au premier terme non nul. Cette méthode a été mise
en pratique récemment par M. Lummer [50] recherchant une solution de I’équation d’onde
sous la forme d’une combinaison linéaire de dérivées a tous les ordres de la fonction de Green,
les coefficients étant déterminés a partir de la directivité de la source mesurée. La technique
s’apparente a une méthode inverse, dans le sens ol le diagramme de rayonnement en champ
lointain de la source est une donnée d’entrée du probleme. Il ressort de cette étude que le
procédé est assez fastidieux. En particulier, les points de mesure doivent étre choisis de fagon
suffisamment asymétrique pour que 'approximation du rayonnement soit précise. De plus, le
couplage de cette technique avec les codes analytiques de diffraction cités précédemment n’est
pas aisément envisageable. De ce fait, I’expansion multipolaire est délaissée ici au profit de la
théorie modale.

La plupart des méthodes numériques relevant de la théorie modale, il est légitime de chercher
alors a recréer dans nos modeles analytiques une source simulant au mieux le comportement
d’un mode. L’idée naturelle pour recréer artificiellement la directivité de la source et le compor-
tement modal, consiste a associer convenablement plusieurs sources ponctuelles. La linéarité des
équations autorise alors la sommation de la contribution de chacune des sources pour détermi-
ner l'effet d’installation global, aussi bien par un calcul analytique qu’avec un code numérique
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ne possédant pas la fonctionalité «source modale». Dans cette perspective, le présent chapitre
propose deux solutions différentes:

— une association de monopoles en anneaux simulant un mode d’ordre azimutal donné et
d’ordre radial indéterminé.

— un modele reposant sur ’approximation de la membrane bafflée, simulant un mode (m,n)
donné.

Ces modeles, dédiés au rayonnement en sortie d’un conduit d’éjection de type annulaire, sont
néanmoins aisément transposables & une entrée d’air circulaire.

IV.2 Rappel sur la propagation d’'une onde acoustique guidée dans
un conduit annulaire
Dans un conduit infini suivant ’axe z, de rayon interne h et externe 1, I’équation de Helm-

holtz et les conditions aux limites associées sur les parois s’écrivent en coordonnées cylindriques
pour la variable pression acoustique p

Ap+Ek*p=0

Op o

o —1Qp enr=~h 7 (IV.2)
op ..

E:zap enr =1

ou & désigne 'admittance réduite du matériau, définie comme l'inverse de 'impédance réduite
Z. En suivant une démarche classique de séparation de variables rappelée dans [24] [47] [56],
on recherche les solutions de ce systeme sous la forme

p(rip,2) = fr(r) fo(p)e™. (IV.3)

L’équation sur la variable ¢ impose 1’égalité

folip) = cteree? + ctege %% avec k, complexe. (IV.4)
La 2m-périodicité du champ acoustique montre que la constante k, ne peut prendre qu'une
valeur entiere. Notant m cette valeur, la dépendance azimutale du champ de pression devient

fo(p) = cte1e™? + ctese™ P, avec m entier naturel. (IV.5)

Classiquement, le mode d’ordre azimutal m est défini comme une solution particuliere du pro-
bleme de dépendance azimutale e*?. La contribution du mode d’ordre m a la pression acous-
tique dans le conduit s’écrit donc

P (r,0,2) = ctef,, (r)eF=m?+me  ayvec m entier relatif. (IV.6)

Si m est non nul, le mode est dit tournant car il se propage de maniére hélicoidale dans le conduit
suivant I'axe z. Si m = 0, le mode est dit symétrique. Pour une valeur de m donnée, la fonction
définissant 'amplitude radiale f,, (r) du champ de pression acoustique vérifie I’équation

Efpn  Vdr,
dr? r dr

2
+(k,, — T_z)frm =0, ouk? =k>—kZ . (IV.7)

Les solutions de cette équation différentielle sont des combinaisons linéaires des fonctions de
Bessel de premiere et de seconde espece, respectivement J,(k;,,7) et Yy, (ky, r) (voir [2]):
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fr (1) = cter mdm (ky,,, 1) + cteg m Yo, (k7). (IV.8)

Les conditions aux limites rigides du systeme (IV.2) imposent les valeurs des constantes de
I’expression ci-dessus. Finalement, ’ensemble des équations conduit & un systeme aux valeurs
propres dont les solutions sont le couple de constantes (k;tmn,ki ) numérotées de n = 1 &

= +o00, ou lexposant + représente le sens de propagation. Le signe + correspond a une
propagation vers les z positifs et le signe — & une propagation en sens inverse. Ainsi pour
un ordre azimutal mm donné, il existe une infinité dénombrable de solutions particulieres dites
modes d’ordre radial n. Un mode de conduit est la solution particuliere associée a un couple

(m,n) qui s’écrit

pf,in(r,tp,z): ctefanm(kfmnr)—i-cteimn (kjE r) Z'lc“fmze”mp (IV.9)

Tmn

ou sous une forme plus générale proposée par Rienstra [80]

PEn(rp.2) = AL, FE (k2 r)etmeime, (1V.10)
Dans la littérature, krimn est appelée constante de propagation radiale ou nombre d’onde radial
et k;tmn constante de propagation axiale ou nombre d’onde axial. Dans le cas du conduit rigide
sans écoulement qui nous intéresse ici, le nombre d’onde radial kfmn est un réel positif qui
dépend uniquement du rapport de rayon h. Le coefficient Amn a priori inconnu est appelé
amplitude modale et dépend de la source. Cette amplitude peut étre fournie directement par le
motoriste ou mesurée par 'avionneur sur banc d’essai statique, mais on suppose généralement
I’énergie équirépartie sur tous les modes azimutaux propagatifs, et sur tous les modes radiaux
propagatifs pour un mode azimutal donné. La fonction Fﬁjn(krimnr) désigne la dépendance
radiale du mode (m,n): un mode donné possede une structure d’onde stationnaire dans le sens
radial, qui provient des réflexions successives sur les parois du conduit. Selon les variables z et
¢, le mode obéit au contraire & un comportement ondulatoire déterminé par le terme de phase
de Pexpression (IV.10).

Une fois les constantes de propagation k- et kX  déterminées, la pression acoustique & 1'in-
mmn mn

térieur du conduit s’exprime comme une combinaison linéaire de modes incidents (propagation

dans le sens z > 0) et de modes réfléchis (propagation dans le sens < 0):

T‘Pa Z elmw ZArfmnFrjz»n Tmn zmn +2Amn mn rmnlr)eik;mnz (IVII)

m=—0oQ

Si la constante de propagation axiale k,  est réelle, le mode est propagatif et se propage le
long du conduit sans atténuation. Lorsque k,, = est imaginaire pur, 'amplitude du mode décroit
exponentiellement et le mode est évanescent. Au-dela d’une certaine distance dans la direction
de propagation, la contribution des modes évanescents est négligeable et le champ acoustique
s’exprime uniquement en fonction d’un nombre fini de modes propagatifs.

La figure (IV.1) illustre la structure modale du champ acoustique et représente la distribution
de pression sur une section de conduit rigide, relative a différents modes. La dépendance en
e"™? impose un nombre de périodes sur la circonférence du conduit égal & I'ordre azimutal du
mode. L’ordre radial est lié au nombre de noeuds de pression sur un rayon (égal & n — 1 pour
la convention choisie).
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Moz (1,13 - Rapaon s2 rayon = 0.2 oz (1,2) - Reapod de rayon « 02
™ @ o w

e (1,3) = Rappor do rayon = 0.2
o

F1Gc. IV.1 — Modes de conduit rigide - distribution du champ de pression (partie réelle) sur une
section de conduit. Rapports de rayon h = 0.2 et h = 0.5.

IV.3 Modélisation d’'un mode par des anneaux de monopdles

IV.3.1 Comparaison entre des calculs analytiques avec source ponctuelle et des
mesures en chambre sourde

Dans un premier temps, l’effet de masquage du rayonnement d’une source monopolaire par une
surface plane calculé analytiquement est comparé aux mesures en chambre sourde obtenues
lors de la campagne d’essai présentée au chapitre I1I, I'objectif étant d’évaluer la capacité de
la méthode analytique & prédire ’étendue et 'amplitude du masquage sur ces configurations.
L’installation expérimentale est présentée au paragraphe II1.4 et la configuration analytique
consiste en une source ponctuelle placée au centre de I'éjection secondaire, au dessus d’une
surface masquante plane possédant deux bords diffractants. Les résultats des deux approches
sont évalués sous la plaque sur un arc flyover de rayon 10R, ou R est le rayon externe du conduit,
et présentés sur la figure (IV.2) pour deux modes distincts. Les deux courbes expérimentales
figurent des tendances différentes: le mode (5,1) décrit une zone d’ombre peu étendue, et de
faibles atténuations limitées & 10dB. Le mode (8,1) en revanche met en évidence une vaste zone
d’ombre et des pics d’atténuation prononcés pouvant atteindre 40dB. La courbe correspondant
au calcul analytique, identique pour ces deux modes puisque unique pour une fréquence et une
position données, montre un niveau d’atténuation intermédiaire. Elle surestime ’atténuation
dans le cas du mode (5,1) et la sous-estime dans le cas du mode (8,1). Les interférences entre
les rayonnements issus du bord d’attaque et du bord de fuite, responsables des oscillations
de la courbe, sont tres accentuées dans le calcul analytique et plus faibles dans le tracé des
mesures. En effet, les modes étant des sources distribuées, la superposition des différents champs
diffractés tend a lisser le systéme d’interférences sur les courbes de mesures. Ces observations
illustrent 'importance des caractéristiques de la source dans la prédiction de l'effet de masquage
d’un bruit de soufflante aval et la limitation de I’hypothese de source ponctuelle dans de tels
modeles. Il est donc primordial de disposer d’'un modele de source plus réaliste, représentatif
des propriétés modales. Un premier modele fondé sur ’association de monopéles en anneau est
décrit au paragraphe suivant et les résultats obtenus & nouveau confrontés aux mesures [17] 1.
Cette méthode est tres utile pour décrire un mode avec un nombre réduit de monopodles. Nous
verrons cependant ses limitations et présenterons un modele de source modale plus évolué.

1. Ce modele a été présenté lors du 12éme congrés d’aéroacoustique ATAA 2006 a Cambridge, Massachussets.
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Fi1c. IV.2 — Comparaison de ’effet d’installation mesuré d’un mode (5,1) -a gauche- et (8,1) -a
droite- avec Ueffet d’installation d’une source ponctuelle calculé analytiquement a la fréquence

réduite kR = 10.31.

IV.3.2 Principe de la modélisation d’une source modale par un anneau de mono-
poles

Nous nous intéressons ici uniquement & la simulation de l'ordre azimutal m d’un mode (m,n)
indépendamment de l'ordre radial n. L’objectif de cette partie est la construction d’une dis-
tribution de sources ponctuelles dont le rayonnement en champ lointain est équivalent & celui
d’une source modale, afin de permettre une prédiction fiable des effets d’installation par les
solutions analytiques des chapitres I et II. L’intérét d’une telle démarche est double:

— dans le cas d’une entrée d’air circulaire, ou d’un conduit d’éjection annulaire, I’énergie
rayonnée est répartie sur toute la section de sortie. La prise en compte d’une répartition
spatiale de sources permet, contrairement a une unique source ponctuelle placée sur ’axe,
de modéliser cette répartition d’énergie sur la circonférence du conduit.

— Chaque mode rayonné en sortie de conduit possede une directivité propre et interagit
donc de maniere unique avec les surfaces de 'avion. En configuration non conventionelle
en particulier, 'importance de la position du lobe principal de directivité par rapport
aux bords diffractants de l'aile ou de I’empennage a été démontrée, d’ou I'importance de
reproduire ce lobe de maniere précise pour une évaluation correcte de l'effet de masquage.

A la sortie du conduit, chaque mode (m,n) propagatif rayonne dans tout ’espace et en un point
du champ lointain (Fig. IV.3) de coordonnées sphériques (Rec,fec,¢) la pression rayonnée s’écrit

—ikRec

pmn(Recaeeca¢) = Amnei(m¢+wt) 67

Frn (Oec IV.12
(0o (1v.12)

ou Ay, est Vamplitude modale et Fj,, la fonction de directivité.

L’hypothese champ lointain permet de dissocier dans I’expression du champ rayonné les termes
dépendants de la position angulaire 6. et les termes dépendant de la distance au point d’écoute
Rec, ce qui revient a considérer un rayonnement sphérique avec une directivité indépendante
de la distance a la source. Chaque mode tournant d’ordre azimutal m # 0 est ainsi défini par
sa vitesse de phase liée au terme €™? et par sa directivité en champ lointain. La formulation
(IV.12) est valable aussi bien pour le rayonnement d’une entrée d’air circulaire - modéle de
Lordi et Homicz [49] - que pour celui d’une éjection annulaire - modéle de Rienstra [80] -. Seule
la fonction de directivité Fj,,(f) change d’'un modele & l'autre. On trouvera les expressions
completes respectives de ces fonctions dans [47] et [24].
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Fic. IV.3 — Définition des coordon- FiG. IV.4 — Distribution de monopdles en
nées sphériques. anneauz simulant une source modale.

Ce comportement spécifique d’une source modale peut étre simulé par deux anneaux de mo-
nopoles en opposition de phase, équivalents & un anneau de dipoles dont les parametres de
controle sont les suivants (Fig. IV.4):

— la distance axiale dz entre les deux anneaux, petite par rapport a la longueur d’onde,

— Dorientation d’un dipole donnée par 'angle A,

— le nombre de monopdles de chaque anneau et leur phase respective.
Cette modélisation met en présence deux phénomenes indépendants qu’il est important de
bien distinguer. D’une part, le déphasage entre les différents monopoles d’un seul anneau est
responsable du comportement tournant du mode simulé. En outre, ce déphasage définit une
direction privilégiée de rayonnement 6 a ’amont et & aval de maniére symétrique (Fig. IV.5).
Le principe consiste & ajuster cet angle € a la valeur de l'angle de rayonnement du mode
simulé. D’autre part, ’ajout d’un deuxieme anneau crée une série de dipoles et a pour effet la
multiplication du diagramme de directivité du premier anneau par le diagramme de directivité
propre du dipole, ce qui introduit une asymétrie entre les propagations en amont et en aval et
autorise 'annulation partielle du rayonnement vers l'arriere (Fig. IV.6).

Annulation de la propagation avale

Anneau déployé

Direction de propagation amont

Fic. IV.5 — Définition d’une direction pri- Fic. IV.6 — Minimisation du rayonnement
vilégiée de rayonnement par association de aval par un anneau de dipodles dont [’axe
momnopoles déphasés. tend vers la perpendiculaire o la direction

d’émission modale.
En résumé, la distribution de sources en anneaux est capable de

— modéliser un comportement de source modale,
— rayonner dans une direction privilégiée,
— empécher la propagation du champ dans la direction avale.
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Ces propriétés sont vérifiées sous réserve d’un réglage convenable des parametres de 'anneau.

IV.3.3 Parametres de I'anneau

Le premier parametre a ajuster est le nombre de sources sur chaque anneau. Ce nombre doit
étre suffisamment grand pour que le modele soit représentatif d’un véritable mode tournant. Un
critere de discrétisation Ny de six points par lobe azimutal a été sélectionné pour nos études.
Le tableau ci-dessous décrit les parametres fixés pour la simulation du mode m & la fréquence
f par deux anneaux de monopdles:

Nombre de monopoles par anneau p=NogXxm
. R . , N 27
Déphasage entre deux monopoéles adjacents d’'un méme anneau 0p = A
0
. 0.02 x ¢
Distance entre deux anneaux dz = 7
Rayon de ’anneau Ry
Position angulaire du second anneau par rapport au premier «a

Les deux derniers parametres a déterminer sont le rayon de ’anneau et la position du second
anneau par rapport au premier, objets des deux paragraphes suivants.

IV.3.4 Calcul du rayon de I’anneau en fonction de I'angle de rayonnement 6 du
mode simulé

La direction 6 de rayonnement du lobe principal d’un mode propagatif (m,n) donné peut étre
calculée par une méthode analytique [24]. Le modele de source équivalent, sous réserve d’'un
ajustement correct du rayon de ’anneau, génere une onde oblique se propageant dans cette
méme direction . Le rayon adéquat est déterminé par le raisonnement qui suit (Fig. IV.7).
Considérons un anneau déployé de monopoéles. La création d’une onde oblique dans la direction
0 induit un glissement a la vitesse V' sur I’axe. Réciproquement, pour simuler une onde oblique
dans la direction 0, il suffit de provoquer une onde de glissement a la vitesse V' sur ’axe. Notons
U = kx la différence de phase entre deux fronts d’onde oblique successifs distants de x. Egaliser
U et 0¢ le déphasage entre deux monopdles successifs conduit a la distance x entre deux fronts
d’ondes z = A/Ny. Notant d® P'angle au centre de deux monopdles successifs équirépartis sur
un anneau (Fig. IV.8) et d la distance entre ces deux mémes monopoles sur Panneau déployé,

on obtient le systeme
A

Ny cos b
27
p
dont se déduit ’expression du rayon Ry d’un anneau en fonction de I’angle de rayonnement 6

d = Ryd® =
(IV.13)
de =

cp

o= 27 f Ny cos @ |

(IV.14)
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Fic. IV.7 — Anneau de monopéles déployé pour Fic. IV.8 — Définition de ['angle au
la détermination de son rayon en fonction de centre d®.
l’angle de rayonnement 6.

IV.3.5 Calcul de l'orientation A du dipole

L’ajout d’'un second anneau de monopoles en opposition de phase par rapport aux monopoles
du premier anneau engendre un anneau de dipoles. Il en résulte la multiplication du diagramme
de directivité initial par le diagramme de directivité propre du dipole, comme le montre la figure
(IV.6). L’angle d’orientation du dipole A est naturellement fixé & la valeur € du lobe principal
de rayonnement du mode simulé. Cet angle A est obtenu par rotation d’angle a autour de I'axe
z du second anneau par rapport au premier de sorte que

dz tan A
== IV.15
o= S (1v.15)
084 , . 08 g - \\
06 06
04. ‘ 0.4. / \
024 . 02 4 .
o2) T Amont ;.
04 04
o_; : 0™
0.5 05 ¢ \l/ Aval S "5 ’
F1G. IV.9 - Mode(2,1) simulé par deux Fic. IV.10 - Mode(5,1) simulé par
annequz de 12 monopdles (A = 45°). deuz anneauz de 30 monopdles (A =
Cartographie instantanée de pression 50°). Cartographie instantanée de
sonore. Pression sonore.

Les figures (IV.9) et (IV.10) reproduisent la simulation sous Matlab du rayonnement d’un mode
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(2,1) et d'un mode (5,1) en projection sur une sphere d’écoute par le modele décrit ci-dessus.
Les résultats obtenus sont en accord avec la simulation numérique du rayonnement générique
d’un mode par un conduit d’éjection.

Ce modele a été implémenté dans le code analytique SCAT présenté au chapitre 1. Le para-
graphe suivant met en évidence ’évolution des résultats de prédiction d’effet d’installation avec
un anneau de sources.

IV.3.6 Amélioration des résultats analytiques et limitation du modéle

L’ensemble des figures présentées ci-apres comparent sur un arc flyover les résultats du calcul
analytique avec une source ponctuelle ou un anneau de sources distribuées et les mesures de
la campagne d’essai du chapitre III. Les fréquences réduites kR = 5.19 et kR = 10.31 sont
sélectionnées et les modes choisis pour qu’un seul ordre radial n soit passant & ces fréquences,
soit les modes (1,1), (2,1), (3,1) et (4,1) & kR = 5.19 et les modes (5,1), (6,1), (7,1) et (8,1) &
kR = 10.31. La figure de gauche regroupe les tracés des niveaux sonores mesurés de la source
isolée, ainsi que la courbe de directivité isolée reconstruite par 'anneau de sources. Le rayon-
nement isolé du monopole n’est pas représenté puisqu’il est constant sur un arc d’observation
centré sur la source. La figure de droite illustre l'effet d’installation correspondant, ¢’est-a-dire
la différence entre le niveau mesuré ou calculé en présence de la surface masquante et le niveau
isolé. Le modele analytique fait ’hypothése d’une plaque diffractante sans épaisseur de méme
corde que celle de la géométrie réelle testée.
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Fic. IV.11 — Comparaison d’un calcul analytique de diffraction avec un anneau de sources ou
une source ponctuelle a des mesures pour différentes excitations modales - configuration isolée
(a gauche) et effet d’installation (& droite) ¢ kR = 5.19.

L’analyse des résultats conduit a des conclusions différentes aux deux fréquences d’étude. A
basse fréquence kR = 5.19, anneau de sources reconstruit de maniere tres approximative la
directivité mesurée (Fig. IV.11 et IV.12 - gauche). La forme du rayonnement est modélisée de
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Fic. IV.12 — Comparaison d’un calcul analytique de diffraction avec un anneau de sources ou
une source ponctuelle ¢ des mesures pour différentes excitations modales - configuration isolée
(a gauche) et effet d’installation (a droite) a kR = 5.19.

facon & peu pres satisfaisante aux faibles angles, entre 0° et 40° mais s’écarte des mesures aux
angles élevés. L’amélioration de la prédiction de l'effet d’installation par ’anneau de sources est
alors négligeable, en particulier pour les modes (1,1) et (2,1) ou le calcul avec une source ponc-
tuelle semble meilleur (Fig. IV.11 - droite). Le rayonnement isolé des modes (3,1) et (4,1) est lui
mieux reconstruit par la distribution de sources et l'effet d’installation correspondant globale-
ment mieux prédit (Fig. IV.12 - droite). Si 'amélioration de la prédiction par I'utilisation d’un
anneau de sources n’est pas trés marquée pour ’ensemble des modes & cette fréquence, c’est
que leur rayonnement isolé est relativement uniforme et s’apparente davantage a celui d’une
source omnidirectionnelle. L’effet d’une distribution de sources est beaucoup plus remarquable
a la fréquence plus élevée kR = 10.31 ou 'ensemble des modes rayonne avec une directivité plus
spécifique (Fig. IV.13 et IV.14 - gauche). Si le lobe principal du mode (5,1) n’est pas correcte-
ment prédit, le creux observé a 90° est bien reproduit par I’anneau de sources. L’impact sur le
calcul de Veffet d’installation est important (Fig. IV.13 - droite), puisque le pic correspondant
observé a 90° est bien modélisé, alors que le calcul avec une source ponctuelle est inadéquat.
La forme du rayonnement isolé des modes (6,1), (7,1) et (8,1) est assez bien reproduite par
I’anneau de sources et la prédiction du niveau de l'effet d’installation correspondant devient
tres satisfaisante. L’amélioration par rapport & un calcul source ponctuelle est manifeste a cette
fréquence.
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Fic. IV.13 — Comparaison d’un calcul analytique de diffraction avec un anneau de sources ou
une source ponctuelle ¢ des mesures pour différentes excitations modales - configuration isolée
(¢ gauche) et effet d’installation (a droite) & kR = 10.31.
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Fic. IV.14 — Comparaison d’un calcul analytique de diffraction avec un anneau de sources ou
une source ponctuelle a des mesures pour différentes excitations modales - configuration isolée
(a gauche) et effet d’installation (4 droite) ¢ kR = 10.31.
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IV.3.7 Plans, lignes et points d’annulation du champ acoustique

Les symétries d'une association de plusieurs monopoéles peuvent engendrer des plans, lignes ou
points singuliers pour lesquels le champ sonore s’annule, particulierement si 'on considere des
distributions de bilan instantané nul, telles que des paires de monopodles d’amplitudes complexes
opposées, ou des monopoles équirépartis sur un cercle [12]. Par exemple, deux sources d’ampli-
tudes complexes opposées +q et —qg admettent leur plan méridien (P) comme plan d’annulation
du champ sonore (Fig.IV.15).

+q

Fic. IV.15 — Configuration o Fi1c. IV.16 — Configuration ¢ Fig. IV.17 — Configuration a
un plan d’annulation. deuz plans d’annulation. trois plans d’annulation.

De meéme les deux plans méridiens P; et Py de deux paires de sources équiréparties sur un
cercle dont les amplitudes complexes sont de signes alternés et de méme module sont des plans
d’annulation du champ (Fig. IV.16). En particulier la droite qui passe par le point 0 et perpen-
diculaire au plan du cercle est une droite d’annulation du champ. Enfin, si 'on duplique le cercle
de sources précédent formant ainsi deux cercles paralleles de méme rayon (Fig. IV.17), alors
le champ acoustique résultant possede les deux mémes plans d’annulation que dans le cas pré-
cédent et un troisieme plan d’annulation parallele et équidistant aux deux cercles. Cependant,
une source modale ne présente pas de telles singularités du champ. C’est pourquoi le modele
de source en anneau doit étre suffisamment discrétisé en azimut pour prévenir 'apparition de
tels plans d’annulation.

Nous avons présenté dans cette partie un premier modele de simulation d’une source modale
par un anneau de monopoles, permettant de recréer approximativement la directivité d’un
mode d’ordre azimutal m donné. Cependant, comme nous ’avons vu au début de ce chapitre,
un mode est également caractérisé par son ordre radial n. Le modele présenté au paragraphe
suivant prend en compte ce parametre dans le but d’améliorer encore la reconstruction d’un
mode par une association de sources monopolaires.

IV.4 Approximation de la membrane bafflée discrétisée - modélisa-
tion d’'un mode par une distribution dense de monopdles

L’approximation de la membrane bafflée introduite par Tyler et Sofrin [87] en 1962 a été
étendue au cas d’un conduit annulaire par Morfey [59] en 1968: si 'on néglige la réflexion, le
rayonnement vers ’arriere et les effets de convection par 1’écoulement, il est possible d’appro-
cher le rayonnement d’un conduit en considérant que la section de sortie rayonne comme une
membrane souple bafflée vibrant avec une vitesse acoustique correspondant a celle du mode
incident.
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IV.4.1 Principe de I'approche

L’extrémité du conduit est donc modélisée par une membrane vibrante enserrée dans un baffle
infini et rigide avec un corps central tronqué sur la section de sortie comme le montre la figure
(IV.18). A la maniere d’un haut-parleur, le mouvement de la membrane transmet de ’énergie
mécanique a ’air ambiant et crée une variation de pression a l'origine d’une onde sonore.

n«—
Fic. IV.18 — Configuration baffiée avec corps Fic. 1V.19 — Modélisation du pro-
central tronqué. bleme de la membrane baffiée.

Dans I'approximation de la membrane bafflée, un élément de surface élémentaire dS situé sur la
surface de sortie du conduit agit comme une source élémentaire de bruit, ¢’est-a-dire comme une
sphere vibrante de diametre petit par rapport & la longueur d’onde rayonnée. En un point M
du champ lointain, la pression totale peut alors s’exprimer comme la somme des contributions
de ces éléments de surfaces élémentaires [87]. Le principe du modele analytique proposé dans ce
chapitre est une discrétisation de la surface de sortie modélisant chaque élément dS de surface
vibrante par une source ponctuelle d’amplitude fonction de la vitesse du mode incident.

IV.4.2 Résolution du probléme - Formule de Rayleigh

L’approximation de la membrane bafflée est fondée sur une formulation intégrale. Appelons
(S) la surface vibrante incluse dans le baffle (B) parfaitement rigide de normale 77 = —¢;, (Fig.
IV.19). Le champ p en un point Z du demi-espace z > 0, s’écrit

o = [ P poEpas— [ piC

“(Z,5)dS IV.16
Ly wn 5, (.9) (IV.16)

La premiére intégrale de ’équation (IV.16) représente le rayonnement créé par la vibration de la
surface (S), déterminé par la seule vitesse normale imposée sur la surface matérielle vibrante.
La deuxieme intégrale modélise la diffraction par (S) @ priori inconnue. Les conditions aux
limites sur (B) et (S)

g—p =0 sur (B)

"t (IV.17)
@——a—p—'wV sur (S)
on 02 P

conduisent a ’expression du champ de pression sous la forme
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p@) = iwp [ V.GEDAS — [ o) 5 @S (Iv.18)
L’introduction de la fonction de Green adaptée a la géométrie

L I
Am||Z =gl Ar||Z — 7|

ou i/ est I'image de ¢ par le plan du baffle et G solution du probleme

G(7.9) =

(( AG+ kG = -4
oG
% =0 sur (B)
oG '
o= 0 sur (5)

| condition de radiation de Sommerfeld

annule la seconde intégrale de 1’équation (IV.18), qui se réduit a la relation

p(@) = iwp /5 V. (§)G(7)dS. (IV.19)

Or sur la surface S, qui est aussi plan de symétrie de la fonction de Green, ¥ = ¢ et G(Z,y)
s’écrit:

G = gy IV.20
(xay)—m— o(Z,9) (IV.20)

avec G la fonction de Green en espace libre. L’équation (IV.19) devient

(@) = 2iwp [ V.(5)Gol@.5)ds (1v.21)
S
et la pression rayonnée en & s’écrit finalement (Formule de Rayleigh)
: —ikR
(@) = %/ Ty )dS  avee B = ||7— g, (IV.22)
2 S R

Le facteur 2 dans la formule (IV.22) est associé a la notion de baffle rigide. Chaque élément de
surface agit donc comme un monopoéle d’amplitude double de ce qu’elle serait en espace libre.
Le terme V,(7) désigne la vitesse axiale du champ acoustique sur la section de sortie. Pour
estimer le rayonnement d’un mode incident (m,n) & Pextrémité du conduit, on suppose donc
généralement que cette vitesse est imposée par la seule composante V, = de la vitesse du mode
incident, ce qui revient a négliger les modes diffractés et réfléchis et conduit & 'approximation
iwp e—ikRV

o2 J¢ R

Ol Py représente la contribution du mode (m,n) au champ total.

Pmn(T) = (§)dS (IV.23)

IV.4.3 Discrétisation de la surface vibrante par des monopodles

Dans 'approximation de la membrane bafflée, le rayonnement total s’exprime comme la somme
des contributions des surfaces élémentaires dS. Pour modéliser le comportement du rayonne-
ment d’un mode (m,n) donné dans nos codes analytiques de diffraction, I'idée consiste & tapisser
la surface de sortie du conduit par une série de monopoles dont 'amplitude est calculée & partir
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de la formule de Rayleigh (IV.22) de la facon suivante: le champ de pression di au rayonnement
d’un monopole en champ libre s’écrit

e kR Amonop e kR
Pmonop = Amonop inR = 2 onR (IV24)

En identifiant dans les équations (IV.23) et (IV.24) 'amplitude de la contribution élémentaire
dS et 'amplitude du monopole de coordonnées (z,y,z), on obtient 1’égalité

Aponop = 2iwpV,dS (IV.25)

En substance, le rayonnement d’un mode (m,n) peut étre modélisé par une association de
monopoles tapissant la surface du conduit (a priori circulaire ou annulaire) dont amplitude
est proportionnelle & la composante suivant z de la vitesse incidente de ce mode V,, . Dans le
cas sans écoulement, cette vitesse s’exprime en fonction des parametres k et k définis au
paragraphe IV.2 sous la forme:

Tmn Zmn

tkz,n 2

V. r)e .

Zmn k Amnan(k

Zmn Tmn

IV.4.4 Premiers résultats

Dans cette partie, nous comparons le rayonnement en champ lointain de plusieurs modes évalué
par trois méthodes différentes: les mesures de la campagne d’essai du chapitre III, le calcul
BEM sur la géométrie réaliste correspondante et le calcul analytique du rayonnement d’une
distribution de sources équivalente définie au paragraphe précédent (noté «baffle discrétisé»).
Les calculs sont réalisés aux fréquences réduites kR = 5.19 et kR = 10.31 et seuls les modes
n’ayant qu’un seul ordre radial propagatif sélectionnés. Les figures de gauche présentent les
résultats du champ libre et les figures de droite 'effet d’installation correspondant, calculé
dans le cas analytique par le code SCAT avec en entrée la distribution de sources. Le calcul
avec une source monopolaire figure a titre de comparaison.

A la fréquence la plus faible kR = 5.19, la forme du rayonnement isolé des modes (2,1), (3,1)
et (4,1) est reconstruite de maniere tres satisfaisante par la distribution de sources (Fig. IV.20
et IV.21). Par conséquent, la prédiction de l'effet d’installation par le modele analytique du
chapitre I couplé avec le modele du baffle est excellente et comparable aux prédictions du code
BEM. Dans le cas particulier du mode (1,1), il apparait un creux autour de 56° dans le calcul
analytique du rayonnement isolé & I'origine d’une émergence dans cette direction pour le calcul
de Deffet d’installation, qui prédit une forte augmentation du niveau non observée expérimenta-
lement (Fig. IV.20). Ce creux est du a la géométrie du conduit considérée dans I’approximation
de la membrane bafflée, dont le corps central est tronqué sur la section de sortie, alors que
les géométries expérimentales et les maquettes numériques ont un corps central émergent, qui
masque certaines interférences visibles dans le modele analytique. Nous détaillerons cet effet
dans la section suivante. A la fréquence plus élevée kR = 10.31, les mesures, le calcul analytique
et le calcul numérique sont pratiquement équivalents et le modele du baffle reconstruit parfai-
tement la forme du lobe de rayonnement isolé (Fig. IV.22 et 1V.23). Il s’ensuit & nouveau une
prédiction analytique tres satisfaisante de la forme et de I'amplitude des effets d’installation
pour ces modes. On remarque en outre que pour tous les modes présentés d’ordre azimutal non
nul, le code analytique calcule un rayonnement nul dans l’axe (correspondant & l'origine 0°),
puisque seuls les modes d’ordre zero rayonnent dans cette direction. Cependant, les niveaux
mesurés et les niveaux calculés par le code BEM ne donnent pas des résultats nuls dans la di-
rection de ’axe, ce qui est particulierement bien visible sur le mode (4,1). Expérimentalement,
la présence d’un niveau sonore non nul dans cette direction s’explique par le bruit de fond et
les possibles réflexions parasites dans la chambre anéchoique.
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Fic. IV.20 — Comparaison du rayonnement en champ lointain mesuré, calculé analytiquement
(baffle discrétisé) et numériqguement pour différentes excitations modales - configuration isolée
(a gauche) et effet d’installation (a droite) a kR = 5.19.
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Fic. IV.21 — Comparaison du rayonnement en champ lointain mesuré, calculé analytiquement
(baffle discrétisé) et numériquement pour différentes excitations modales - configuration isolée
(a gauche) et effet d’installation (& droite) ¢ kR = 5.19.
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Fic. IV.22 — Comparaison du rayonnement en champ lointain mesuré, calculé analytiquement
(baffle discrétisé) et numériqguement pour différentes excitations modales - configuration isolée

(¢ gauche) et effet d’installation (a droite) & kR = 10.31.
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Fic. IV.23 — Comparaison du rayonnement en champ lointain mesuré, calculé analytiquement
(baffle discrétisé) et numériquement pour différentes excitations modales - configuration isolée

(a gauche) et effet d’installation (4 droite) ¢ kR = 10.31.
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Dans le calcul numérique, ce rayonnement autour de 0° peut s’expliquer par 'imparfaite axi-
symétrie du probleme, due a la discrétisation en éléments surfaciques de 1’éjection. De ce fait,
le mode considéré peut se redistribuer sur d’autres modes d’ordre zéro et induire un niveau
inattendu autour de I'axe de I’éjection.

Au regard de ces premiers résultats, le rayonnement de la source modale est généralement bien
reconstruit par I’approximation de la membrane baffliée discrétisée, ce qui conduit a une bonne
prédiction des effets d’installation par les modeles de calcul analytiques, en particulier dans les
zones de niveau sonore élevé ( > 50dB) qui nous intéressent particulierement.

IV.4.5 Domaine de validité du modéle de sources distribuées

Cette partie est consacrée a la comparaison du modele du baffle discrétisé a des résultats de cal-
culs numériques menés sur différentes géométries de conduits d’éjection. Le but de cette étude
est d’évaluer le domaine de validité et la performance du modele de source pour la prédiction
d’effets d’installation. Le modele analytique de sources distribuées et le calcul numérique dif-
ferent en deux points essentiels: dans le modele analytique, le corps central est tronqué sur la
section de sortie et la surface est discrétisée par des monopoles, alors que la maquette numé-
rique possede un corps central émergent et une distribution continue de sources. Comprendre
indépendamment le role de chacune de ces approximations facilite par la suite 'analyse des
écarts observés entre les prédictions des deux méthodes. C’est 'objet des trois points suivants
qui précedent I’étude de validité proprement dite.

e Digression sur la forme radiale des modes

Afin d’appréhender plus aisément les résultats de reconstruction des sources modales, il est
utile de connaitre la forme d’un mode et son comportement dans le conduit et en sortie. Cette
étude a été réalisée de maniere approfondie par Y. Druon [24] et nous en résumons ici les points
principaux.

Le rayon caustique d'un mode (m,n) est lié aux propriétés intrinseques des fonctions de Bessel
et est défini par le rapport

_ m|
’rcmn - k ’

Tmn

m # 0. (IV.26)

Ce rayon est toujours inférieur au rayon externe du conduit et il permet de dissocier deux zones
de conduit, suivant le rapport /7.,  : la région r > r._ est la zone de propagation forte, dans
laquelle se concentre la majeure partie de I'énergie acoustique et la région r < r., est la zone
de propagation faible de moindre énergie. La premieére région (r > ., ) est présente quels que
soient le mode et la géométrie considérés. En revanche, la seconde (r < r., ) n’apparait qu’a
la condition h < 7., ., ol h est le rapport de rayon. De maniere générale, suivant l'existence
de la zone de propagation faible, I’énergie des modes est soit répartie sur toute la hauteur du
canal, soit localisée & l'intérieur d’un domaine plus restreint s’étendant & partir de la paroi
externe. Dans le cas particulier du rapport de rayon A = 0.6 de notre dispositif expérimental,
la figure (IV.24) illustre ’évolution du profil radial des modes en fonction de 'ordre azimutal
et de I'ordre radial et met en évidence deux propriétés:

— lorsque l'ordre azimutal m augmente, la zone énergétique des modes se concentre sur une
région de plus en plus étroite a proximité de la paroi externe.

— Lorsque l'ordre radial n augmente, la largeur de la zone énergétique tend au contraire a
augmenter, pour occuper toute la largeur du conduit.

Ces conclusions élucident les différences de comportement entre les modes et permettent d’ap-
préhender la puissance de reconstruction d’un mode par le modele de la membrane baffiée. En
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effet, un mode d’ordre azimutal élevé ayant son énergie répartie pres de la paroi externe sera
peu influencé par la géométrie du corps central et 'approximation du baffle transparente. En
revanche, un mode dont I’énergie occupe toute la largeur du conduit sera plus sensible a cette
géométrie.

m=T0 —— b

—_—— . ot > - w -
"W T M a W F oum o . = a @ ®F m oW oM & W oW ¥ W ¥ W™ oF omomom R

T 4 @ N ™ N = § W P = w ¥ & W W oW oW w 4 @ ® @ § W F M 8§ = F W oOF N W oW

Fia. IV.24 — Profil radial des modes de conduit rigide: évolution en fonction des ordres azimutal
et radial pour un rapport de rayon h = 0.6.

e Influence de la géométrie du corps central sur le rayonnement en champ lointain

Pour mettre en évidence cet effet de géométrie, un calcul numérique sur une nacelle tronquée
(Fig. IV.27) de méme rapport de rayon h = 0.6 que la géométrie expérimentale avec corps
central émergent (Fig. IV.26) est réalisé a la fréquence réduite kR = 10 et les résultats présentés
sur la figure (IV.25). Pour les modes d’ordre faible qui rayonnent preés de I’axe, il apparait des
oscillations dans le calcul avec corps central émergent, lesquelles sont absentes dans le cas
tronqué, et I'on remarque des extinctions de niveau sonore dans le cas tronqué, absentes avec
corps central émergent. Ce phénomene est particulierement bien visible pour les modes (1,1) et
(3,1). Ces fluctuations sont le produit des diffractions successives apparaissant dans la région
de sortie du conduit. En effet, la diffraction est différente dans les deux cas comme le montrent
les figures (IV.28) et (IV.29): I'aréte de diffraction forme un angle droit dans le cas tronqué,
alors qu’en présence d’un corps central émergent, 'angle de 'aréte de diffraction est obtus.
Dans le cas tronqué, il n’y a de plus qu’une seule diffraction sur la section de sortie du conduit
et I’absence de corps central autorise des interférences entre les champs diffractés par les bords
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Fic. IV.25 — Comparaison des rayonnements d’un modéle de conduit d’éjection avec un corps
central émergent ou un corps central tronqué pour différentes excitations modales et un rapport
de rayon h = 0.6 a kR = 10.

opposés, qui expliquent les extinctions observées. Dans le cas du corps central émergent, deux
diffractions successives ont lieu, la premiere dans la section de sortie, la deuxieme moins dissi-
pative, a I'extrémité du corps central. Cette derniere diffraction est responsable de 'oscillation
du champ qui apparait dans le calcul numérique et qui est absente dans le cas tronqué. Des
calculs avec un corps central trés long permettent effectivement de gommer ces oscillations tout

en gardant une forme de rayonnement similaire.

Fic. IV.26 — CAO du conduit d’éjection avec

corps central émergent.

Fia. IV.28 — Arétes diffractantes dans le modéle

L

7

avec corps central émergent.

L
/N

Fic. IV.27 — CAO du conduit d’éjection avec
corps central tronqué.

N

i

Fia. 1V.29 — Aréte diffractante dans le modéle
avec corps central tronqué.
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1l est donc possible de prévoir I'influence de la géométrie sur le rayonnement en champ lointain:
les modes d’ordre faible dont ’énergie est répartie sur toute la largeur du conduit sont influencés
par la géométrie du corps central, donc par l'effet d’un corps central tronqué par rapport a un
corps central émergent, quelle que soit leur direction de rayonnement en sortie du conduit. C’est
le cas pour le mode (1,1) ou pour le mode (3,1). Pour les modes dont I’énergie est localisée au
niveau de la paroi externe, lalternative suivante se présente (Fig. IV.25):

— soit le rayonnement du mode est dirigé vers les angles élevés comme pour les modes (6,1)
et (8,1), alors les modeles avec corps central émergent et corps central tronqué coincident.

— soit le mode rayonne relativement pres de 'axe (ce qui peut se produire & haute fréquence
ot un mode d’odre azimutal élevé peut rayonner avec un angle faible) et alors il peut étre
conditionné par la géométrie du corps central.

e Influence de la discrétisation de la source sur le rayonnement en champ lointain

La comparaison sur les figures (IV.31) & (IV.36) entre le calcul exact de I'intégrale de ’approxi-
mation du baffle (IV.16) noté «analytique continu» et son pendant discrétisé noté «analytique
discrétisé» met en évidence I'influence de la discrétisation dans le modele. Pour ’ensemble des
courbes présentées, les rayonnements isolés prédits par les deux calculs sont tres similaires, en
particulier le nombre de lobes et leurs positions respectives sont identiques. Seules les extinc-
tions apparaissent dans quelques cas décalées de quelques degrés, ce qui permet de conclure
néanmoins a la moindre influence d’'une discrétisation de la surface sur le rayonnement en
champ lointain.

e Présentation de I'étude numérique et confrontation du modeéle analytique discrétisé avec
un calcul BEM

L’étude qui suit présente I’évolution des prédictions du modele du baffle discrétisé par compa-
raison a un calcul BEM, pour trois configurations distinctes de rapports de rayons h = 0.6,
h = 0.2 et h = 0.03 & une fréquence réduite faible kR = 10 et & une fréquence réduite plus
élevée kR = 40, sans écoulement. Les trois formes des configurations sont représentées sur
la figure (IV.30). Le rapport de rayon 0.6 coincide avec le rapport de rayon du moteur de la
maquette expérimentale présentée au chapitre III et correspond a une valeur courante pour un
moteur réel. Le rapport de rayon 0.03 est assimilable & un cas circulaire de type entrée d’air et
le rapport de rayon 0.2 est un cas intermédiaire.

N 9 -

(a) (b) (c)

Fi1a. IV.30 — Magquettes numériques de conduits d’éjection de rapport de rayon (a) h = 0.6, (b)
h=0.2 et (¢) h =0.03.

Des calculs en configuration installée sont ensuite réalisés, le calcul analytique couplant le
modele du baffle discrétisé et le code de diffraction du chapitre I. Dans le calcul numérique,
la géométrie de la surface masquante est une plaque plane sans épaisseur de corde 0.5m et
d’envergure 2m, placée sous le moteur en position PO décrite sur la figure (I11.12). Le calcul
analytique considere cette méme géométrie d’envergure infinie. A titre indicatif, les tableaux
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(IV.1), (IV.2) et (IV.3) regroupent les listes des modes propagatifs aux deux fréquences d’étude
pour chaque rapport de rayon.

kR=10 | (0,1) (0,2) (1,1) (1,2) (2,1) (2,2) (3,1) (3,2) (4,1) (4,2) (5,1) (6,1) (7,1) (8,1)
0,126)(1,146)(2,1a6)(3,146)(4,126) (5 1L4a6)
6,12a5)(7,1a5) (8, 1a5)(9,14a5)(10,145) (11, 14a5)

12,14 5) (13, 1a5) (14,12 5) (15,1 2 5) (16, 1 a5) (17, 1 a 5) (18, 1 a 5)
19,124) (20,14 4) (21,1 a4) (22, 1a4) (23,12a4) (24, 1 24)

25,14 3) (26, 1 43) (27, 143)

28, 142) (29, 122) (30,142)(31,142)

32,1) (33,1) (34,1) (35,1) (36,1) (37,1)

(
(
(
kR=40 | (
(
(
(

TaB. IV.1 — Liste des modes passants aux deux fréquences d’étude, h=0.6, sans écoulement.

KR=10 | (0,1) (0,2) (0,3) (1,1) (1,2) (1,3) (2,1) (2,2) (2,3) (3,1) (3,2) (4,1) (4,2) (5,1) (6,1) (7,1) (8,1)

0,1a11) (1, 1all) (2, Lall) (3, 1a1l)
4,1410) (5,14 10) (6, 1 410) (7, 1 & 10)
8,129)(9,1209)
10,12 8) (11,14 8) (12,1 4 8)
13,147) (14,147
15,126) (16,146
18,145) (19,145

)

)

)

)

( )

( ) (17,146
( )
21,124) (22,12a4)
( )
( )
3

20, 1a5

24,143) (25,143
28,142) (29,142
32,1) (33,1) (34,1) (

(

(

(

(

(
kR=40 | ( (

( (

( (

( (26 1a3 (27,1 a4 3)

( (

( 5

1) (36,1) (37,1)

TAB. IV.2 — Liste des modes passants aux deux fréquences d’étude, h=0.2, sans écoulement.

KR=10 | (0,1) (0.2) (03) (04) (L1) (1,2) (1.3) (2.1) (2:2) (233) (3.1) (3.2) (4,1) (4,2) (5,1) (6,1) (T.1) (8,1)
(0, 1a13) (I, 1 a13)
(2,1412) (3,14 12)
(4,1 a11) (5, 1a11)
(6, 1 410) (7, 1 4 10)
(8,149)(9,1409)
(10,1 2 8) (11, 14 8) (12, 1 a 8)
(13,1a7)(14,1a7)

kR=40 | (15, 14 6) (16, 1 46) (17, 1 & 6)
(18,14 5) (19, 1 4 5) (20, 1 4 5)
(21,1 24) (22, 1a4) (23, 1a4)
(24,12 3) (25,14 3) (26, 143) (27, 143)
(28,142) (29,142) (30, 142)(31,142)
(32,1) (33,1) (34,1) (35,1) (36,1) (37,1)

TAB. IV.3 — Liste des modes passants auz deux fréquences d’étude, h=0.03, sans écoulement.

Les résultats sont présentés sur les figures (IV.31) a (IV.36). La figure de gauche illustre le
rayonnement isolé, la figure du centre le rayonnement en présence de la surface masquante et la
figure de droite la différence entre ces deux résultats. D’une maniere générale, on constate un
bon accord entre les deux méthodes, en terme de position des lobes et des extinctions. Pour un
rapport de rayon donné, plus 'ordre azimutal du mode est élevé, plus le modele analytique est
performant. Par exemple, la reconstruction du rayonnement du mode (15,1) pour le rapport
de rayon h = 0.6 (Fig. IV.32) est meilleure que celle du mode (3,1) (Fig. IV.31): les lobes de
directivité sur le diagramme isolé du mode (15,1) sont bien reconstruits, ce qui entraine une
prédiction des niveaux installés et donc de 'effet d’installation tres satisfaisante. En revanche,
certains lobes de directivité de modes d’ordre plus faible comme le mode (3,1) sur la figure

© AIRBUS FRANCE, 2007. All rights reserved. Confidential document.



Chapitre IV 173

(IV.31) sont mal ou non reconstruits, en particulier dans la zone amont, entre 60° et 90° et la
prédiction de effet d’installation se dégrade. Cette premiere conclusion découle directement de
la forme radiale des modes. Comme il est expliqué au paragraphe précédent, les modes d’ordre
azimutal élevé comme le mode (15,1) ne wvoient pas le corps central puisque leur énergie est
concentrée vers la paroi extérieure, alors que les modes d’ordre azimutal faible (1,1) et (3,1)
sont influencés par la géométrie tronquée. En outre, plus le rapport de rayon diminue, meilleure
deviennent les comparaisons. Effectivement, pour le rapport de rayon h = 0.03, la reconstruction
des diagrammes de directivité isolée des modes (1,1) et (3,1) par le modele du baffle discrétisé
est tres satisfaisante aux deux fréquences d’étude, ce qui conduit & une prédiction des niveaux
installés et donc de 'effet d’installation trés précise. A nouveau, la faible influence du corps
central dans cette configuration de faible rayon interne explique la performance du modele
analytique. Notons que ce rapport de rayon est assimilable & un cas circulaire d’entrée d’air,
démontrant ainsi la validité du modele bafflé discrétisé pour cette géométrie de conduit.

D’apres ’ensemble de ces comparaisons, le modele du baffle discrétisé apporte un bénéfice non
négligeable par rapport au modele de source ponctuelle pour certains modes incidents identifiés.

100 100 20
kR=10 mode (8,1) analytique discretise R=10 mode (3,1) analytique discretise kR=10 mode (3,1) analytique discretise
analytique continu - B BEM - H BEM
0 BEM 0 - 520
T L % )
g s : —— g a0 Ay Sl /\
2 @ k|
g 70 2 7 [ \
g \/ [ — | £o
60 60 ) 2
! g
®-10
50 50
/ -
40 / 40 -20
30 30 -30
0 10 20 30 40 5 60 70 80 90 0O 10 20 30 40 50 60 70 80 90 0 10 20 30 40 S0 60 70 80 90
angle (deg) angle (deg) angle (deg)

Fic. IV.31 — Comparaison des modéles analytique et BEM pour différentes excitations modales
avec un rapport de rayon 0.6, configuration isolée - installée - effet d’installation - kR = 10.

30
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Fic. 1V.32 — Comparaison des modéles analytique et BEM pour différentes excitations modales
avec un rapport de rayon 0.6, configuration isolée - installée - effet d’installation - kR = 40.
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Fic. 1V.33 — Comparaison des modéles analytique et BEM pour différentes excitations modales
avec un rapport de rayon 0.2, configuration isolée - installée - effet d’installation - kR = 10.
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Fic. 1V.34 — Comparaison des modéles analytique et BEM pour différentes excitations modales
avec un rapport de rayon 0.2, configuration isolée - installée - effet d’installation - kR = 40.
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Fic. 1V.35 — Comparaison des modéles analytique et BEM pour
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différentes excitations modales
avec un rapport de rayon 0.03, configuration isolée - installée - effet d’installation - kR = 10.
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Fic. 1V.36 — Comparaison des modéles analytique et BEM pour
avec un rapport de rayon 0.03, configuration isolée - installée -

différentes excitations modales
effet d’installation - kR = 40.

e Conclusion

Lorsque la forme radiale du mode incident le rend sensible & la présence du corps central,
c’est-a-dire lorsque la zone de propagation forte s’étend jusqu’a la paroi interne du conduit, les
directivités reconstruites avec le modele analytique du baffle discrétisé s’éloignent du modele
numérique de référence avec corps central émergent, & Uinstar des modes (1,1) et (3,1) pour
le rapport de rayon h = 0.6. En revanche, lorsque 1’énergie du mode incident est localisée au
niveau de la paroi externe, la diffraction & I'extrémité du conduit est entierement gouvernée
par le bord de fuite externe et le modele analytique devient équivalent au calcul numérique.

IV.4.6 Résultats en configuration conventionnelle

Jusqu’a présent, le nouveau modele de sources a été évalué sur des configurations non conven-
tionnelles. Ce paragraphe présente des comparaisons du calcul analytique avec un calcul numé-
rique BEM et des mesures pour quatre modes propagatifs a la fréquence réduite kR = 5.19 en
configuration installée conventionnelle. Les rayonnements isolés, déja comparés sur les figures
(IV.20) et (IV.21) ne sont pas & nouveau représentés. D’une maniere générale, les prédictions
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représentées sur les figures (IV.37) sont moins satisfaisantes qu’en configuration non conven-
tionnelle, aussi bien pour le modele analytique que pour le calcul numérique. Comme déja
évoqué au chapitre III, les phénomenes physiques mis en jeu sont plus délicats a modéliser,
et la présence de nombreuses franges d’interférences accroit nettement la sensibilité des effets.
Néanmoins, leur ordre de grandeur est bien estimé par le code analytique, qui devient plus
performant qu’avec une source ponctuelle unique.
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Fia. 1IV.37 — Comparaison des rayonnements mesurés, calculés analytiquement et numérique-
ment pour différentes excitations modales - configuration installée conventionnelle (4 gauche)
- effet d’installation (a droite) - kR = 5.19.

© AIRBUS FRANCE, 2007. All rights reserved. Confidential document.



176 Chapitre IV

IV.b Etla GTD?

L’ensemble des résultats présentés dans ce chapitre a permis de confronter un nouveau
modele analytique utilisant une distribution de sources ponctuelles et la méthode BEM a des
mesures. Nous avons volontairement omis d’évoquer la méthode de rayons dont seuls des ré-
sultats avec une source ponctuelle ont été présentés au chapitre I. Néanmoins, le code ActiHF
disponible & AIRBUS France offre la possibilité de prendre en compte une source ponctuelle
directive en entrée d’un calcul d’effets d’installation. Il est intéressant & ce stade de comparer
ce modele de source avec le modele de sources distribuées, afin de tirer de plus larges conclu-
sions sur les parametres déterminant la représentativité d’une source de bruit de soufflante. Les
configurations conventionnelles et non conventionnelles sont étudiées séparément, des sensibi-
lités différentes étant mises en jeu.

IV.5.1 Configuration non conventionnelle

Les calculs avec le code ActiHF indicés «GTD» sont réalisés sur la géométrie expérimentale
du chapitre III puis comparés aux mesures et aux prédictions analytiques. La source ponctuelle
directive est localisée au centre de I'éjection secondaire et la surface portante placée dans la
position Py décrite précédemment. La directivité de cette source correspond point par point a la
directivité mesurée, comme le montrent ’ensemble des figures (IV.38). A contrario, le modele
du baffle discrétisé est une source distribuée sur toute la surface de sortie du conduit mais
ne reproduit la directivité expérimentale que de maniére approximative. Le champ rayonné
mesuré possede quant a lui aussi bien une directivité spécifique qu’une répartition spatiale
d’énergie, on ne peut donc espérer qu’une prédiction imparfaite de ce champ par 'une ou
l'autre des deux méthodes de prédiction comparées. Il est cependant intéressant d’analyser
le comportement du code de recherche de rayons pour ces configurations: sur ’ensemble des
modes étudiés, la forme et 'amplitude des niveaux calculés en présence du masque sont prédits
de maniere tres satisfaisante (Fig. IV.39) et par conséquent il en est de méme pour Deffet
d’installation correspondant (Fig. IV.40). Ces bons résultats ne sont pas surprenants. En effet,
on sait qu’en configuration non conventionnelle, le champ acoustique dans la zone d’ombre est
entierement gouverné par le niveau sonore incident sur le bord d’attaque et le bord de fuite. Or
dans la résolution GTD, celui-ci est recalé précisément sur le niveau mesuré, ce qui explique la
performance de la méthode pour ces configurations.
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Fi1a. IV.38 — Comparaison des rayonnements mesurés, calculés analytiquement (distribution de
source) et numériqguement (GTD) pour différentes excitations modales - configuration isolée -

kR =5.19.
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Fi1a. IV.39 — Comparaison des rayonnements mesurés, calculés analytiquement (distribution de
source) et numériqguement (GTD) pour différentes excitations modales - configuration installée
non conventionnelle - kR = 5.19.
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F1a. IV.40 — Comparaison des rayonnements mesurés, calculés analytiquement (distribution de
source) et numériquement (GTD) pour différentes excitations modales - effet d’installation non
conventionnel- kR = 5.19.
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IV.5.2 Configuration conventionnelle

En configuration conventionnelle, la réflexion sous la voilure est le phénomene d’installation
prépondérant qui contribue & augmenter le niveau du champ sonore percu au sol. C’est un phé-
nomene plus global que la diffraction, et on I’a vu, plus difficile & prévoir de maniere précise. 11
est donc 13 encore intéressant d’analyser les prédictions du code de rayons sur ces configurations
et de les confronter aux prédictions analytiques avec une distribution de sources. Comme pré-
cédemment, la source directive reproduit exactement la directivité expérimentale (Fig. IV.41).
Au regard de 'ensemble des comparaisons de la figure (IV.42) en configuration installée, il ap-
parailt délicat de hiérarchiser les deux méthodes. En effet, la comparaison des prédictions de la
GTD avec les mesures n’est satisfaisante que dans 50% des cas tests. Ce pourcentage diminue
avec le modele du baffle discrétisé et différentes situations peuvent se rencontrer:

— la prédiction du calcul GTD concorde bien avec les mesures, alors que les résultats avec
la distribution de sources sont dégradés. C’est le cas du mode (3,1) & la fréquence réduite
kR = 5.19 pour lequel la répartition spatiale de la source semble un phénomene du second
ordre par rapport a la directivité.

— la distribution de sources est plus précise que le modele de source directive, comme pour
le mode (4,1) & la fréquence réduite kR = 5.19. Dans ce cas, la répartition spatiale de la
source semble jouer le role prédominant.

— aucune des deux méthodes ne prédit de maniere précise 'effet attendu, comme pour le
mode (8,1) a la fréquence réduite kR = 12.84. Cependant pour I'ensemble de ces modes,
le niveau maximum de 'effet est correctement prédit et seule la position des interférences
est erronée.

Ces résultats confirment la double dépendance de la réflexion a la directivité de la source et a
la répartition spatiale, tous deux déterminants pour une prédiction rigoureuse du systeme d’in-
terférences. C’est pourquoi la méthode de rayons n’est pas completement satisfaisante pour ces
configurations. Cependant, les interférences sont généralement lissées en présence d'un écou-
lement et si la GTD calcule correctement l'ordre de grandeur de 'effet, on peut penser que
les comparaisons seront meilleures dans ces circonstances. Bien sur, la mesure de la directi-
vité est rarement une donnée disponible. Néanmoins un calcul BEM, qui on I’a vu reproduit
tres précisément la directivité expérimentale, peut remplacer ces mesures. De plus, la GTD
est actuellement 1’outil numérique le plus économique en temps calcul capable de modéliser la
réfraction par la couche de cisaillement qui modifie profondément la directivité isolée. Aujour-
d’hui les évaluations avion mettant en jeu des effets d’installation utilisent ce type de méthodes:
le champ proche en entrée d’un calcul GTD est obtenu par une méthode BEM puis corrigé ana-
lytiquement pour modéliser le cisaillement.
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Fic. IV.41 — Comparaison entre le rayonnement d’une source ponctuelle directive et le rayon-
nement d’une distribution de sources issue du modéle du baffle discrétisé - configuration isolée

- mode (3,1) (gauche) et mode (4,1) (centre) a kR = 5.19, mode (8,1) (droite) a kR = 12.84.

© AIRBUS FRANCE, 2007. All rights reserved. Confidential document.



Chapitre IV 179

-
@
S

-
@
S

mode (4,1) analytique discretise mode (8,1) analytique discretise
GTD GTD

mode (3,1) analytique discretise
GTD

Mesures ~ x Mesures ~ x

-
I}
S

-
I}
S

120 Mesures

I

-
2
o

-
2
o

/‘ i

e VAR BN B B

!
\

i
1)
3

SPL installe (dB)
SPL installe (dB)
SPL installe (dB)

©
S

—
©
S
©
S

@
3
@
3

80 \/ ) .
0 70 ’ 70 //
70

0 00 A ey 0B 0 10 20 30 80 90 0 10 20 30

70 80 90

40 50 60 40 50 60
angle (deg) angle (deg)

Fia. IV.42 — Comparaison entre le rayonnement d’une source ponctuelle directive et le rayonne-
ment d’une distribution de sources issue du modeéle du baffle discrétisé - configuration installée
- mode (3,1) (gauche) et mode (4,1) (centre) a kR = 5.19, mode (8,1) (droite) a kR = 12.84.

IV.6 Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons proposé deux nouveaux modeles de source destinés a étre

couplés aux codes analytiques de diffraction des chapitres I et II. Le premier modeéle est une
association de monopodles en anneaux, le déphasage entre les monopoles permettant de recréer
le comportement tournant du mode et son lobe de directivité principal. Ce modele s’applique
bien a la reconstruction de modes ayant un lobe de directivité bien marqué et peu de lobes se-
condaires, donc aux modes d’ordre azimutal faible & des fréquences relativement basses. L’ordre
radial n’est pas pris en compte dans ce modele. La prédiction des effets d’installation est nette-
ment améliorée en comparaison des résultats du modele avec source ponctuelle mais demeure
peu précise lorsque la directivité du mode devient complexe.
Dans le but d’améliorer encore la précision, nous avons alors développé un second modele
de source fondé sur 'approximation de la membrane bafflée, pour lequel la section de sortie
du conduit est tapissée de monopoles dont 'amplitude est fonction de la vitesse du mode
incident. Ce modele permet la reconstruction tres précise du lobe principal de rayonnement et
des lobes secondaires d’un mode (m,n) donné, la seule limitation étant la non prise en compte
de l'influence d’un corps central émergent dont la présence modifie le rayonnement en champ
lointain des modes d’ordre radial faible. Ce modele a été validé et est actuellement utilisé dans
les calculs de prédictions analytiques d’effets d’installation.

D’une maniere générale, le probleme de recontruction de source rencontre aujourd’hui un large
intérét. Le projet IMESOUR (Inverse Method for Source Reconstruction) réunit depuis deux
ans AIRBUS France et EADS-IW autour du développement de méthodes inverses pour la re-
construction de sources modales & partir de caractérisations expérimentales. Le principe repose
sur la minimisation d’une fonction coiit (écart entre les mesures et un calcul direct BEM) par un
calcul de gradient pour déterminer les parametres de la source. Pour ces méthodes, la position
des sources et leur amplitude est a priori libre. Une premieére étude prescrivant une série de
sources ponctuelles d’amplitudes inconnues, organisées en anneaux suivant le modele du para-
graphe IV.3, a conduit apres identification des sources par méthode inverse a une antisymétrie
des sources d’un anneau a 'autre, comme intuité et proposé dans le modele, alors qu’aucune
information de symétrie n’était donnée dans le modele de sources équivalentes proposé en entrée
d’optimiseur de la méthode inverse. Plusieurs autres associations de sources ont été testées (un
anneau, un cube...) et méme si le champ reconstruit a globalement la méme forme que le champ
recherché, les niveaux ne correspondent pas et des erreurs sont constatées sur la reconstruction
du champ.

© AIRBUS FRANCE, 2007. All rights reserved. Confidential document.






Conclusion

Synthése des principaux résultats

Le travail présenté dans ce mémoire porte sur ’étude des effets d’installation, que nous

avons définis comme toute modification du rayonnement naturel des systémes propulsifs par
les surfaces de 'avion. Il a été réalisé autour de trois objectifs principaux. Le premier était
le développement de modeles analytiques permettant des études paramétriques souples et ra-
pides, apportant de surcroit un éclairage immédiat sur les phénomenes physiques mis en jeu.
Dans cette perspective, les études de l'effet de la voilure et du fuselage ont été découplées, les
mécanismes physiques impliqués étant différents dans les deux cas. Une premiére méthode ana-
lytique (code SCAT), dédiée a la modélisation de la diffraction par des écrans plans et fondée
sur le modele de H.M. Macdonald, établit une solution exacte de I’équation d’onde associée aux
conditions aux limites rigides sur un demi-plan sans épaisseur. Pour appliquer ce modele & une
géométrie finie, la contribution de deux demi-plans est sommée de maniere indépendante. En
ce sens, le code SCAT est valable dans le domaine des hautes fréquences caractérisé par des
longueurs d’onde inférieures a la distance entre les deux bords diffractants. L’influence d’un
écoulement uniforme sur le rayonnement acoustique a ensuite été étudiée et la question de la
prise en compte d’une condition de Kutta au bord de fuite largement débattue. La comparaison
entre la méthode analytique SCAT et les méthodes BEM, FEM ou GTD a permis de vérifier
la cohérence des différentes approches.
La deuxiéme méthode analytique (code CARILLON) exploite la théorie géométrique de la dif-
fraction pour calculer 'effet diffractant d’un cylindre sous I’hypothese des hautes fréquences.
Des considérations purement géométriques permettent de calculer le trajet des rayons acous-
tiques, le champ acoustique associé se déduit ensuite du principe de la conservation de 1’énergie
a travers un tube de rayons. De méme, une comparaison croisée du code CARILLON et des
codes numériques disponibles assure la cohérence du modele.

Le deuxieme objectif consistait & évaluer les méthodes de calcul numériques applicables a I’étude
des effets d’installation. En effet, les deux principales limitations des outils standard de calcul
de propagation et de rayonnement acoustiques BEM et FEM sont d’une part 1'impossibilité
de prendre en compte un écoulement réaliste autour du moteur, et en particulier de modéliser
correctement I'influence des couches de cisaillement, et d’autre part 'incapacité a traiter des
problemes de tres grande taille. Deux approches peuvent alors étre envisagées pour aborder
I'étude des effets d’installation. La premiere utilise des méthodes asymptotiques permettant
de prendre en compte des géométries réalistes mais limitées & des écoulements uniformes. La
seconde approche, retenue dans nos études, est fondée sur une décomposition de domaine et un
principe de couplage. Le domaine d’étude est partitionné en deux sous-domaines, un premier
sous-domaine D1 contenant le moteur et la zone de propagation non uniforme et un second sous-
domaine D2 contenant le reste de 'avion. L’interface entre les deux sous-domaines est assurée
par une surface de Kirchhoff qui sert de communication d’'un domaine a ’autre. Lorsque la
communication s’effectue dans les deux sens, on parle de couplage fort. Dans le cas contraire
ou la rétroaction du domaine D2 sur le domaine D1 n’est pas calculée, le couplage est dit
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faible. La stratégie évaluée dans ce mémoire est un couplage faible entre deux codes BEM
avec 'utilisation de 'accélération multipolaire dans le domaine D2. Dans ce cas, il n’y a pas de
surface de Kirchhoff, un module de couplage opérant directement la projection du rayonnement
du moteur sur le domaine D2. La validité de la méthode est démontrée par comparaison & des
essais en chambre sourde réalisés au Laboratoire d’Acoustique d’AIRBUS France pour des
configurations conventionnelle et non conventionnelle, lesquels montrent un trés bon accord
avec les prédictions.

Le troisieme objectif, enfin, était d’améliorer notre compréhension des phénomenes physiques
gouvernant les effets d’installation. L’ensemble des résultats analysés tout au long de ce mémoire
a permis dans un premier temps de hiérarchiser les parametres influant sur Ueffet de masquage
relatif aux configurations non conventionnelles, gouverné au premier ordre par le niveau de
la source impactant les bords diffractants. En effet, les points de la surface diffractante étant
assimilables & des sources secondaires cohérentes, le champ acoustique dans la zone d’ombre
géométrique résulte des interférences entre les ondes sonores réémises par ces sources. Par
conséquent, la directivité de la source s’est logiquement révélée de premiere importance pour
conditionner le niveau de bruit sous le masque. Pour une configuration donnée, des variations
de 20dB de leffet d’installation liées uniquement & une modification de la directivité de la
source ont été mises en évidence sur ’ensemble des mesures. Ce résultat démontrant la limite
du modele de source ponctuelle omnidirectionnelle utilisé jusqu’a présent dans les modeles
analytiques, nous avons développé deux modeles de sources modales directives par association
de monopodles déphasés. D’abord un anneau de dipoles tres simple permettant de recréer le lobe
principal de directivité d’un mode d’ordre azimutal m donné, puis une surface de monopdles
déduite de I'approximation de la membrane bafflée de Tyler et Sofrin, reproduisant I’ensemble
des lobes de directivité d’un mode (m,n) et implémentée dans le code analytique SCAT. Ce
nouveau modele améliore considérablement les prédictions pour une large catégorie de modes
d’ordre azimutal élevé.

Les résultats de la campagne de mesures et des différents calculs présentés tout au long de
ce mémoire déterminent un premier ordre de grandeur du niveau des effets d’installation pré-
pondérants, c’est-a-dire de 'amplification du niveau sonore par réflexion sur une configuration
classique et de 'atténuation par effet de masquage sur une configuration non conventionnelle.
Lorsque la surface portante est lisse, l'effet de réflexion sous la voilure est susceptible d’aug-
menter les niveaux isolés de 6dB pour un observateur au niveau du sol en I’absence d’écou-
lement. L’augmentation est moins marquée en présence d’un écoulement, de 'ordre de 3dB
uniquement. Lorsque le volet est déployé, des réflexions supplémentaires sont autorisées ainsi
que des réflexions dites multiples caractérisées par deux réflexions successives sur l'aile puis
sur le volet avant d’atteindre 'observateur. L’effet d’installation est des lors plus conséquent
qu’en configuration non braquée, ’augmentation de niveau pouvant atteindre 12dB en I’absence
d’écoulement et 6dB en configuration de vol. La zone angulaire affectée par cette amplification
du rayonnement sonore dépend de ’angle de braquage du volet.

En configuration non conventionnelle, I’ensemble des résultats expérimentaux montre des atté-
nuations du niveau sonore pouvant atteindre 25dB sur un arc flyover aux fréquences les plus
élevées et 20dB sur un arc sideline. Ces niveaux notables d’atténuation justifient I'intérét crois-
sant d’AIRBUS au développement de nouvelles architectures d’avion & moindre bruit, dans la
perspective d’une forte réduction des nuisances sonores.
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Applications et perspectives

Nous pouvons désormais positionner plus précisément l'utilisation des outils disponibles
pour I'étude des effets d’installation dans le cycle de développement d’un avion déja présenté

en introduction (Fig. 43).

Sélection Deflnltlon

concept de base
Etudes paramétriques Etudes CAO figée
numériques
FEE
Outils analytiques Couplage faible// FW-H

BEM/BEM DGM/

Fia. 43 — Cycle de développement d’un avion.

Au début du cycle, les codes SCAT et CARILLON pourront étre utilisés pour des études
paramétriques rapides afin de justifier le choix d’une configuration. Lorsque la forme de base
est définie, les modeles analytiques sont délaissés au profit d’études numériques plus précises.
Un calcul de type couplage faible dans le cas de turboréacteurs classiques ou bien un calcul
GTD de recherche de rayons pour des moteurs a hélices plus récents fournissent par exemple
une premiere estimation rigoureuse de l'effet d’installation attendu. Une fois la forme définitive
figée, les études nécessitent des méthodes numériques spécifiques au calcul de bruit dans le
domaine contenant le moteur et I'écoulement réel (FEE, FW-H, DGM...), un couplage de ces
outils avec un calcul BEM aboutissant au niveau d’effet d’installation précis final.

F1G. 44 — Nouwelles architectures a moindre bruit évaluées dans le projet européen NACRE

Les méthodes analytiques présentées dans ce mémoire sont d’ores et déja utilisées comme outils
d’avant-projet, pour déterminer le bénéfice acoustique de nouvelles configurations. Les mé-
thodes numériques de couplage constituent quant a elles 'axe de développement majeur actuel.
Les efforts sont portés sur le couplage FEE/BEM dans le cadre du projet européen NACRE
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avec la prise en compte d’un écoulement réaliste autour du moteur. La campagne d’essais
en cours dans le cadre de ce méme projet conduira a la validation de la méthode, qui sera
par la suite appliquée pour évaluer deux nouvelles configurations avec moteur a larriere (Fig.
44) dont l'une avec hélices contra-rotatives. Le couplage entre le code BEM ACTIPOLE et
d’autres codes numériques, en particulier le code KIM dédié au calcul de bruit d’hélices, est
aussi d’actualité.

Les capacités d’évolution du code de rayons ACTIHF, évoqué au cours de ce travail, sont
également tres larges et d’un fort intérét puisque ce code est capable de prendre en compte des
géométries réalistes de grande taille. Le modele de source ponctuelle constitue a ce jour la plus
grande limitation de ce code, et a orienté notre choix vers les méthodes BEM. Actuellement,
un modele de source modale similaire a celui du code BEM est en cours de validation, et ouvre
la voie a de larges perspectives de calculs.
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Fondamentaux théoriques

L’objectif de cet avant-propos est de familiariser dés a présent le lecteur avec la physique
des phénomeénes mis en jeu dans I’étude des effets d’installation. Il débute par un bref rappel
de I’équation de propagation des ondes en milieu fluide, déduite des équations de la mécanique
des fluides linéarisées pour décrire la petite perturbation provoquée par un champ sonore.

P.1 Propagation des ondes sonores en milieu fluide

Le milieu de propagation considéré est l'air assimilé & un gaz parfait caractérisé par le
rapport des chaleurs spécifiques ¥ = 1.4 et supposé non visqueux et non conducteur de la
chaleur. On introduit les grandeurs locales de 1’écoulement total: p; représente la pression, ¥,
le vecteur vitesse et p; la masse volumique. Les équations de l'acoustique s’obtiennent par
linéarisation des équations fondamentales de la mécanique des fluides. Ces équations s’écrivent:

d
e Conservation de la masse (sans source de débit) : g + div(p0;) =0
e Conservation de la quantité de mouvement : pt%(ﬁt) +Vp =0 (27)
e Comnservation de I’entropie : p—fy = cste

Pt

avec % la dérivée particulaire suivant ’écoulement total: % = % + ﬁt.ﬁ.

En I’absence de perturbations d’un autre type, les ondes acoustiques sont caractérisées par une
masse volumique p, une pression p et une vitesse acoustique o, résultant de la perturbation &
lordre 1 des masses volumiques p;, pression p; et vitesse du fluide ¥y:

pt = potp
Uy = Uy+7T, (28)
pt = po+p

ou po, Uy et py représentent respectivement les valeurs moyennes de la masse volumique, de la
vitesse et de la pression. Plus généralement, il est difficile de différencier de facon rigoureuse
les différents types de perturbation de I’écoulement [18]: perturbations tourbillonaires associées
a la viscosité, perturbations entropiques liées & la conductibilité thermique et perturbations
acoustiques propagatives associées & la compressibilité sont susceptibles d’interagir au sein de
I’écoulement. Cependant, dans les modeles analytiques et les méthodes numériques considérées
tout au long de ce mémoire, I’hypothese d’un écoulement uniforme ou potentiel assure la seule
existence des perturbations de nature purement acoustique. En général, I'amplitude de ces
perturbations est faible devant la valeur moyenne de I’écoulement total, et pour décrire les
phénomenes de propagation du son, on se place dans le cadre de l'acoustique linéaire qui
néglige les termes d’ordre supérieur & un dans les équations de la mécanique des fluides (27).



186 Fondamentaux théoriques

On note % = % + 5.V la dérivée particulaire & Iordre 0. En intégrant les expressions (28)

dans (27) et en ne conservant que les termes du premier ordre, on obtient les équations d’Euler

linéarisées:

d -

e Conservation de la masse : %pt + (0.V)po + div(pgv) + div(ptih) =0
0
. . d'l_)’ dp o o= 5 —
e Conservation de la quantité de mouvement PO + 200 + (0.V)(poty) + Vp =0
0 0
e Comnservation de I’entropie P ste = 2
(29)

avec c¢ la vitesse du son dans le fluide, égale & 340m.s~" dans les conditions normales de tempéra-
ture et de pression. La résolution des équations (27) & 'ordre 0 détermine I’écoulement porteur.
La derniére équation du systeme (29) permet d’exprimer la masse volumique en fonction de la
pression et de ramener la résolution & un systéme de deux équations en pression-vitesse.

P.1.1 Equation des ondes dans le cas d’'un fluide au repos

En l'absence d’écoulement, vy = 0, pg et py sont constants et % = %. Le systeme précédent
devient donc:

1 0p

5, Toodivi = 0 (30)
v =
poa—i-Vp =0 (31)

Comme divV = A, la combinaison div(31) — 5(30) aboutit & I’équation des ondes scalaire

1 0%p
— =0l 32
En considérant le rotationnel de (31) et en utilisant la propriété rot.V = 0, on vérifie la

nature irrotationnelle du champ acoustique, ce qui permet de définir le potentiel des vitesses
acoustiques ¢, couramment utilisé dans la formulation des problemes acoustiques

7= V. (33)

P.1.2 Equation des ondes dans le cas d’un écoulement porteur uniforme

d 0
On suppose I’écoulement dirigé suivant 'axe (Oz), Uy = vyZ, soit pT a—i—voa—. Les équations
0 z
(30) et (31) deviennent:
1 dp . vy Op
= podivi+ 222 0 34
c? dtg +podive o+ c? Oz (34)
dv vy dp >
—+ 2 F240Yp = 0 35
Pt @ gt VP (35)
A nouveau l'opération div(35) — E(34) élimine ¢’ et on obtient I'’équation des ondes
0
1 d?p
Ap— ——= =0 36
LA dt? i (36)
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de forme similaire & P'équation (32) ou la dérivée particulaire remplace la dérivée partielle.
Dans nos études, pour que le probleme soit bien posé, il manque aux deux modeles précédents
des conditions initiales et des conditions aux limites sur la frontiere ¥ d’un objet diffractant.
A t =0, on impose souvent la nullité des champs de pression et de vitesse puisqu’en général
on décrit 'onde acoustique & partir de sa génération par la source de bruit. Concernant les
conditions aux limites, les plus usuelles sont les conditions de Dirichlet (nullité de la pression
sur la surface ¥: py, = 0) ou la condition de Neumann (nullité de la dérivée normale de la
pression sur la surface: g_ZIE = 0) pour des objets rigides. Cette dernieére condition traduit le
fait que le fluide ne pénetre pas a 'intérieur de ’obstacle et donc que les déplacements normaux
sont nuls sur les parois. Pour finir signalons qu’il existe une catégorie de matériaux absorbants
acoustiques possédant des propriétés de dissipation d’énergie mesurée par une admittance a.
On introduit alors la notion d’impédance et la condition aux limites mixte associée s’écrit:

dp dp
g gy 37
on|s ot (37)
P.2 Et les sources?
L 1 &%p . : : :
L’équation d’onde Ap — 292 = 0 décrit la propagation acoustique en champ libre. La
c

présence de sources sonores se traduit par des termes non nuls au second membre de cette
équation, équivalents a des débits masses ¢ et des forces f exprimés par unité de volume. Les
équations de conservation de la masse et de conservation de la quantité de mouvement (27)
linéarisées au premier ordre deviennent

1 dpy ——
C—ZE + poleU =q (38)
o = >
rn +Vp=7f (39)

conduisant a ’équation d’onde inhomogene

192 -

p—g%:—%—i-divf. (40)
Une source sonore est donc associée & une quantité fluctuante. L’équation (40) se résout clas-
siquement en introduisant la fonction de Green associée, qui correspond a la réponse a une
impulsion de Dirac au second membre, puis en effectuant le produit de convolution de cette
fonction avec les termes sources. La source la plus simple que nous serons amenés a utiliser
régulierement est le monopoéle, modélisé par une sphere pulsante dont la surface vibre avec une
vitesse radiale fonction du temps v, = vge™t.
L’utilisation de sources élémentaires dans les modeles de calcul d’effets d’installation est une
premiere étape dans la compréhension des phénomenes physiques. Néanmoins, il apparailt sou-
vent une confusion entre source élémentaire et source monopolaire (=source de débit), suivant
que le terme source ¢(t) est spécifié directement dans 1’équation d’onde ou dans 1’équation de
conservation de la masse, auquel cas il apparait une dérivée temporelle supplémentaire pour la
source équivalente dans I’équation d’onde. Cet amalgame reste transparent tant que le milieu
est au repos. En présence d’un écoulement ou lorsque les sources sont mobiles, le rayonnement
des deux types de source est différent. Nous reviendrons sur cette distinction au paragraphe

1.5.4 relatif aux sources mobiles.

La propagation des ondes acoustiques est fortement dépendante de la nature du milieu dans
lequel elle se propage. Lorsqu’elle change de milieu ou rencontre un obstacle, I’onde sonore est
perturbée. La réflexion de I'onde acoustique sur des surfaces, la diffraction de 'onde par des
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bords ou des arétes, ou encore, lorsque le milieu de propagation n’est pas homogene, la réfraction
courbant les rayons sonores, sont autant de phénomenes influant sur la propagation de 'onde.
Dans le contexte aéronautique qui nous intéresse, la modification du rayonnement naturel du
moteur par les surfaces de I’avion entre dans le cadre de I'étude des effets d’installation.

P.3  Approche intuitive des effets d’installation

e La diffraction

La diffraction représente la capacité d’une onde a contourner un obstacle ou & passer dans une
fente. Plus la longueur d’onde est grande devant la dimension de I'obstacle, plus le phénomeéne
de diffraction est important. Le principe de Huygens qui décrit la méthode de construction
d’un front d’onde explique bien ce comportement: «chaque point d’un front d’onde peut étre
considéré comme une source ponctuelle d’onde se déplacant dans la méme direction de pro-
pagation que l'onde initiale. Le front d’onde suivant s’obtient en faisant la résultante de ces
nouvelles ondes.» D’apres ce principe, chaque point atteint par I'onde initiale devient a son
tour une source secondaire qui émet des ondelettes sphériques dont I'amplitude et la phase
sont celles de I'onde incidente. A un instant donné, le front d’onde résultant de ces nouvelles
sources est tangent & toutes les ondelettes et perpendiculaire & la direction de propagation de
l'onde sonore (Fig. 45 (a)). Cette représentation ondulatoire permet d’expliquer le phénoméne
de contournement d’un obstacle par une onde pour les basses fréquences. En effet, comparons
les figures (45 (b)) et (45 (c)). Sur la figure (b), la longueur d’onde est grande devant la di-
mension de ’écran: la partie de 'onde qui atteint le bord de I’écran est donc tres étroite et
peut étre considérée comme une source ponctuelle qui rayonne dans toutes les directions et en
particulier dans la zone d’ombre géométrique. Sur la figure (c) au contraire, la longueur d’onde
est petite par rapport a la dimension de 'obstacle et il n’y a presque pas de diffraction.

(b) (c)

F1G. 45 — a. Principe de Huygens, b. Diffraction d’une onde plane avec A\/D >> 1, c. Diffraction
d’une onde plane avec A\/D << 1.

Dans I’étude des effets d’écran, probleme tres important en pratique pour la réduction des
nuisances sonores, il faut donc se méfier d’un rayonnement géométrique consistant a tracer en
ligne droite les rayons sonores issus de la source. Cela conduit & des conclusions fausses dans le
cas ou le rapport A\/D est grand, A étant la longueur d’onde et D une dimension caractéristique
de 'obstacle. La zone d’ombre géométrique n’est plus dans ce cas une zone de silence total en
raison des phénomenes de diffraction par les bords.
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e La réflexion

Lorsqu’une onde acoustique heurte un obstacle de dimension supérieure a sa longueur d’onde,
elle est réfléchie et son amplitude diminue selon I'absorption de la surface réfléchissante. En
revanche, ni la longueur d’onde ni la fréquence ne sont modifiées au cours de ce processus qui
peut entrainer de profondes modifications du champ acoustique, notamment parce que le champ
réfléchi interfere avec le champ incident. Le calcul de la réflexion d’une onde acoustique par un
plan est relativement simple, en utilisant comme en optique la propriété de la source image:
le rayonnement d’une source dans ’espace semi-infini limité par un plan est identique a celui
de cette source plus sa source image dans un espace illimité (en dehors du plan réfléchissant).
Ainsi si on consideére une source S et un microphone M (Fig. 46) en présence d’un réflecteur
(P) le trajet réfléchi (SIM) s’ajoute au trajet direct (SM). Il se construit & partir de la source
image S’ symétrique de S par rapport au plan (P). En raison de I’égalité des angles d’incidence
et de réflexion 6, les points S’, I et M sont alignés.

Plus généralement, la situation se complique en présence de plusieurs parois, qui autorisent des
réflexions et interférences multiples, aboutissant & une augmentation de I’énergie rayonnée dans
certaines directions privilégiées.

e La réfraction

La célérité du son vaut ¢ = \/W%T, ou 7 est le rapport des chaleurs spécifiques, R la constante
des gaz parfaits, et M la masse molaire. Elle varie donc en fonction de la température 7' dans
un milieu donné, ce qui donne naissance, lorsque cette derniere varie, & des phénomenes de
réfraction qui dévient et courbent les rayons sonores. Une maniere simple de schématiser le
calcul de la réfraction est de considérer la propagation dans un fluide stratifié et de mener le
raisonnement dans 'approximation haute fréquence de 'acoustique géométrique, fondée sur le
tracé de rayons. Sur la figure (47), I'onde passe d’un milieu 1 ou la célérité est ¢; & un milieu 2
ou la célérité est co. L’angle d’incidence des rayons sonores est 61; ils sont réfractés sous ’angle
5.

F1G. 46 — Schéma de la réflezion

Fia. 47 — Schéma de la réfraction

Diffraction, réflexion et réfraction sont les trois effets d’installation principaux que nous serons
amenés a évoquer dans ce mémoire. Il existe bien sur d’autres phénomenes influant sur la
propagation des ondes sonores, comme ’absorption atmosphérique par exemple qui dissipe une
partie de I’énergie acoustique par viscosité et échanges thermiques. Ces effets seront brievement
évoqués mais ne s’inscrivent pas dans le cadre de notre étude.
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P.4 Notion de champ proche et de champ lointain

Des que 'on évoque les distances acoustiques, la grandeur de référence est toujours la
longueur d’onde A qui fixe les criteres dissociant le champ lointain du champ proche. Ainsi, le
champ lointain d’une source ponctuelle correspond & une distance r grande devant la longueur
d’onde r >> A (condition acoustique). Dans le cas d’une source étendue, ’approximation champ
lointain impose deux hypotheéses supplémentaires [45]:

1. la distance d’observation est tres supérieure aux dimensions de la source D: r >> D
(condition géométrique);
2. la directivité ne dépend pas de la distance d’observation: r >> D?/\.

Ce dernier critere définit la zone de Fraunhofer par opposition a la zone de Fresnel en champ
proche. En pratique, 'approximation champ lointain est vérifiée dés que les rapports r/X, r/D
et 7A/D? dépassent quelques unités. Dans le cadre de 1'étude des effets d’installation, les deux
grandeurs adimensionnées caractéristiques de notre probleme sont D /X, qui mesure la compacité
de la source et ro/\, o ry représente la distance entre la source et 'objet diffractant. D’une
maniere générale, les sources acoustiques de nos problemes ne sont pas compactes et présentent
en plus un caractere modal. En outre, le rapport ro/A n’est ni grand ni petit, il n’est donc
possible d’utiliser ni une approximation de la fonction de Green classique lorsque la source est
trés proche d’un bord diffractant, ni 'approximation d’ondes planes. Les méthodes analytiques
présentées sont par conséquent des méthodes exactes valables pour des ondes sphériques ne
faisant pas I'hypothése du champ lointain. C’est le cas du premier modele de calcul de la
diffraction par des surfaces planes présenté au chapitre suivant.
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Annexe A

Formulation du probleme sans
écoulement

A.0.1 Préambule: démonstration de la formule d’Erdelyi

D’apres [25], on a la formule suivante:

< H,® (V12 + 22) 1 _
N t2“+1dt:2l‘mxl+“ "T(p+1)H,?,_ (az) (A1)
pour Re(— - Z) > Re(p) > —1.
En posant
a = kR
B 1
pe= 2 (A.2)
12 =
z = 1
on obtient :

H,® l{:R\/t2
/ 1 Lo o)

= \loim ZkR (J1/2(kR) —iYy 2 (kR))
T J (kR) J1/2 (kR) COS - — J,l/z(kR)
= —1
\ 2kR | 7Y/2 sin E
2
_ (J1jo(kR) + i1 pp(kR)) = | o2 |2 jemikR
2kR / / 2kR\ 7kR

Z'efzk:R
~ kR
(A.3)
D’ou la formule recherchée:
/ H{®(kRV1+ t2) e kR (Ad)
V1+e2 2R '
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A.0.2 Configuration géométrique

On considére une source ponctuelle omnidirectionnelle et un demi plan défini par y = 0 et
x > 0, 'axe z se trouvant le long du bord diffractant (Fig. (A.1)). On travaille en coordonnées
cylindriques et l’on considére une source S ayant pour coordonnées (rg,pp,0) et un récepteur
P quelconque de l'espace de coordonnées (r,$,z). La distance de la source au récepteur s’écrit
alors:

PS =R = \/r2 4142 — 2rrocos (¢ — o) + 22 (A.5)

Source

Observateur
Fic. A.1 — définition des angles et des distances
On considére également dans tous les calculs une source image ou source miroir notée S,

symétrique de la source S par rapport au demi-plan diffractant, de coordonnées (rg,2m — ¢,0).
La distance de la source image au récepteur s’écrit alors:

PS = R = /124142 — 2rrocos (¢ + o) + 22 (A.6)

En coordonnées cylindriques, le champ de pression incidente pour une source monopolaire en
espace libre s’écrit de la fagon suivante:

Aetk(ct—R)
pr(rpz) = = (A7)
avec
A Pamplitude de la source monopolaire
_ 27 ’
k = 5t le nombre d’onde (A.8)

A la longueur d’onde
c la célérité de 'onde.

La solution exacte du champ de pression obtenu par Macdonald [52] en présence d’un demi-plan
s’écrit

b= AeikCtU(k7£OaR7€OaR) (Ag)
ou
ik [ ik (o .
U= _5/ H,® (kR cosh €)d¢ — 5/ H\® (kRcoshé)de =V + V (A.10)
—00 —00
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Les parametres &y et & sont définis de la maniere suivante:

sinh &y = 2”1?0 cos(£520),

_ A1l
sinh&y = 2‘/1—270 cos(¢+2¢’°). ( )

La notation H;® désigne classiquement la fonction de Hankel (fonction de Bessel de troisieme
espece):
H1(2)((II) = Jl ((II) — in (:E) (A.12)

Intéressons nous uniquement au premier terme intégrale V - les mémes manipulations s’effec-
tuent naturellement sur le second V- que nous décomposons en deux parties ':

Vo= ““ H, @ (kR cosh €)d¢

(A.13)
= /H1 choshﬁ)dﬁ——/ H,® (kR cosh €)d¢

Ce sont ces deux intégrales qu’il faut maintenant calculer. Pour cela, on définit une nouvelle
fonction W* par:

&o
W*(&o,k,R) = / H{® (kR cosh ¢&)d¢ (A.14)
0
ce qui permet de décomposer la fonction V' sous la forme:
zk zk N

A.0.3 Calcul de W*(c0,k,R)

Dans 'expression (A.14), le changement de variable

sinhé = ¢

o _ (A.16)

V14 t2

aboutit & une nouvelle écriture de W*

< HPRRVITE)

W*(o0,k,R) = A7
(ool Vit P (A1)

On dispose ensuite de la formule donnée dans [25] et redémontrée en Annexe (A.0.1)

H® k 14 ¢2 e kR
/ L(RRVLE ) (A.18)
V1412 2R
qui aboutit a 'expression suivante de V'
e~ kR ’Lk

La fonction U(k,&,R,&,R) peut donc maintenant s’écrire :

U(kuf()aRagOaR) = V(k,fo,R)—i-V(k,go,R)

o—ikR  —ikR . (A.20)

= St g 5 W @kR) + W Gk R)).

1. la fonction H1(2)(kR cosh £) est symétrique par rapport au parametre ¢ donc lintégration peut se faire
indifféremment sur l'intervalle | — co, 0] ou [0, + oof
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A.0.4 Approximation de W* (& k,R)

&o
W*(&,k,R) = /0 H1(2)(kRCOSh§)d§ (A.21)

C’est l'approximation de cette intégrale qui est explicitée dans l'article de Cooke [19]. Une
premiere étape consiste & remarquer que la fonction H;® (kR cosh¢) est symétrique. Il s’en
suit donc que:

* _ +W*(|§0|ak7R) 50 >0
weonm ={ rlelin <o

Dans toute la suite, on considere seulement le cas £y > 0. La multiplication du résultat par le
signe de &y permet d’obtenir la valeur attendue. Une étape préliminaire consiste a effectuer le
changement de variable suivant:

(A.22)

coshé = 1422
dy . (A.23)

P —
VL

e =

L’intégrale (A.21) devient:

VEEE O (RO +22))
dy
V1 + 92

On peut ensuite remplacer la fonction H par son développement asymptotique donné dans [2]
sous I’hypothese kR >> kry:

W*(&0,k,R) = 2 /0 (A.24)

ir | 2 31 15 ;
Hi®(z) = eity/—(1-= — e
1) “* V2 ( 8z * 12822 ) ¢
, (A.25)
_i—le™™ ] 31 n 15
VN 8z 12822
W*(&o,k,R) s’écrit alors:

2 i1 _yp (VIR kR , 3i . 15 ;
——e — .
VER T 0 VIt 22/ + 42 SKR(L +2y2) | 128k2R2(1 +2y2)2 ) Y

(A.26)
On pose pour la suite 3y’ = 4/ % et on utilise les développements limités suivants:
1 3
= 11—y Syt
14 2y? sy
1
_ 2 4
1127 1 —2y* +4y* — ... (A.27)
1 23
S
1492 2 8

que l'on substitue dans I'intégrale (A.26) en ne conservant que les termes d’ordre 3 en ¢’ et les
termes d’ordre 2 en ﬁ pour obtenir:

—ikR
Wi (GkR) = (=IO - is()] o)
i+l ope? 1992 156 9 '
BNy A Sk e e T G )
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C(B) et S() sont les intégrales de Fresnel définies par:
( 8 2
c\p) = / cos (W—> dt
0 2
B 2
Sp) = / sin <7r_> dt
0 2
B = 2 Ly
( s
De 1a, V s’écrit :
e—ikR ) ik
V(&)akaR) = 2R - Slgn(&))EW*(EOLkaR)
o kR ' ' '
= S (1 +sign@) (G + DIC®) - iS(8)] (4.29)
i—1 oikry 19y 15 9
S . ~3 - 1-3
WTkR vI1=3+ =~ gt - 37]))
avec sign la fonction définie par:
sign(z) = 1 siz>0
sign(z) = 0 siz=0 . (A.30)
sign(z) = -1 siz <0

On en déduit une expression similaire pour V en remplacant R par R et 3 par §' et on obtient
I’expression finale de U:

- Diffraction par un demi-plan semi infini, approximation de Cooke d’ordre élevée:

v = (1 signleo) (1 + DIC(S) — iS(6)
- 4i/:rk—1Re_2ikRy’2y,[ o 193,2 - 1:523%(1 N 3y,2)]>) (A.31)
+ ;]';R (1 + sign(&) (i + DIC(B) - iS(B)] |
Ly G )

Une approximation d’ordre plus faible s’obtient en ne conservant que les intégrales de Fresnel
dans I’approximation intégrale:

—ikR
V (€o:k, R) = — 7= (14 sign(§) (¢ + 1)[C(B) — iS(B)]) (A.32)
et _ikR
V(Eo.k.R) = “5- (1 +sign(€0) i + DIC(B) ~ iS(A)) (A.33)
et on en déduit 'expression de U:
- Diffraction par un demi-plan semi infini, approximation de Cooke d’ordre faible:
—ikR
U = S (14 sign() (i + DIC() — iS(A)
oikR ) ) ) (A.34)
+ —5 (1+sign(o) (i + D[C(B) —iS(B)))
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Annexe B

Formulation du probleme avec
écoulement : détail des calculs

B.1 Application de la transformation de Lorentz a I’équation d’onde

B.1.1 Transformation de Lorentz

Soit R(Z,y,Z) un repeére fixe. Considérons un repeére R’ en translation uniforme a la vitesse
—V par rapport a ’axe des abscisses . La transformation de Lorentz exprime les coordonnées
d’un événement vu dans le référentiel R’ en fonction des coordonnées du méme événement vu
dans le référentiel R:

o Y3 (z + Vi)
/ VY
z/ = | vz (B.1)
1%
t Pt + )
C
avec
1= (B.2)
_ Vv
M = <

Dans le nouveau systéme de coordonnées (z',3',z") du repere mobile R, cherchons la nouvelle
formulation de I’équation d’onde:

82
Ap — C%Wf :f(t)é(:L‘—:L‘s+Vt)5(y_ys)5(z_zs) (B3)

Pour cela, il faut trouver une expression du laplacien A de ¢ dans 'ancien repére R, en fonction
du laplacien A" de ¢ dans le nouveau repere R'. Ce calcul (détaillé ci-dessous) est assez fastidieux
mais il ne s’agit en fait que d’applications successives de la regle de la chaine apres le changement
de variable donné par la transformation de Lorentz.

B.1.2 Changement de variable
On applique la transformation de Lorentz a la fonction ¢:

¢($7y7z7t) = /l/)($l7y,7zl7t,) V
= 9 (72(96 + V) yyyzy (t+ C—f)) (B.4)
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B.1.3 Calcul des dérivées

9¢
ox

o
dy

¢
0z

9¢
ot

0 1%
5;¢<7Cﬂ+Vﬂﬁy747(t+—ﬁ5>

o 0Y
783:

Y*V 0
()+0+0+7§_£

8t’( )

0 Vv
5?b<($+Vﬂﬁywﬁ(ﬂ+—%>
o

150 0-)

0 Vz
-—w(f@ﬂ4ﬁkWN%f@+;70

Op

V5, )

0 Vax
—¢<f@ﬂ4ﬁkw0WfU+zyo

o0 L

ax)+78ﬂ

()

premieres de ¢ dans le nouveau repére

B.1.4 Calcul des dérivées secondes de ¢ dans le nouveau repére

2¢ 0 ¢ 9 [v*V oy
07 a_[ 0 ] ax[c? W('”)}
9 |4
= 57’[ ( (z + V) vy, 2,7 (4-;§5>]
Voo v
TR
B Y2V 0% YV [ o
= 2 [’Y o ,2( )+c—28t’8x'(m):| +C—2 [’Y 8x’8t’("')+
Ly YV 8% V2 %)
= fy 9572 ( )+26—28 ,8t,("')+ e 8tl2("')
P2 o 4
B = gy g (Vs )|
82
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(B.6)



02 H?
S L

042 02"
o2 = Slviie g
— g[ 7’b v (z + Vi) yy vzl (t +%))] (B.7)
g [8—¢ (& + V) yy vz (t + %))]
_ ey [72 8—;5(...)+72£,2£,(---)] + 97 [szaf;d;/("J”2235("')
- 741/28;2(...)+274V8f,2(;i,(..-) 74(;7'5(---)

B.1.5 Retour a I’équation d’onde

Décomposons I’équation d’onde initiale sous la forme:

H? 0? 0? 1 62
%9, a_f $ 00 SO = F0)ie — s + VS — 9)3(z — ) (B:8)

D’apres les calculs précédents, cette équation s’écrit dans le nouveau repere R’ :

4772 2 2 2 4772 4N 92
YVVEN 0% | ,0%  ,0% YVE AT 0%
<74 2 ) 0z'? T oy'? T 0z'? + A 2 ) o2

= r(= @) () o () o (G 2)

puis apres simplification:

2 2 2 2 ! i ! !
72810+,y28¢+728@b_iaw:f<t,_V_w>5<%_$S>5<%_y5>5<%_zs>

8%’2 8y/2 82/2 C2 8t/2 ,-)/ ( )
B.10
! 2
Or ¢ (%) =v0(z) et f (t' — ch > § (¢ —7*xs) = f (t' — szxs> )
d’ou
2 / 1 821[) 4 gt V’Y2$s / 2 / !
P (A% = 558 ) =2 1~ S50~ )il — ) —vm) (B
et finalement :
/ 1 82'1/) 2 ' V72$S i 2 / /
A — g = V(= =50 =7 50y — 19a)d(2" = vz) (B.12)
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B.2 Détail des calculs de pression et fréquence dans le cas d’'une

source seule en écoulement uniforme

B.2.1 calcul de la pression

e cas(a) : observateur P fixe (condition de vol)

__, 9%um
Pa 0 ot

On a le changement de variables:

= "}/2:5
7Y
Yz

SN
Il

De plus,
A2
bu(X,Y,2,T) = 2L il

avec:

c? c

L ZQ(T+K@;32_§>

S = VX VT -X)?+ (Y - Y, + (2 - Z)*

on a donc (reégle de la chaine):

P 9
5 [bas (V22 yyv2,7°t)] = ’72§¢M(X Y, Z,T)

— Calculons 8(@1:4 (XY, Z,T)
Opm _ Ay 0L i 98
oT (XY, ZT) = 7 |© 8TS e o

oL
— Calculons —
alculons -

LIXY,ZT) = w(T+ ;

WX—XQ_ﬁ)

(B.13)

(B.14)

(B.15)

(B.16)

(B.17)

(B.18)

= T _
w + 2 p

VX-X,) JEAVI X+ -Y)+(Z- Zsf)

D’ou
OL 14 (X +VT - X,)
or — ¥ (1_?\/(X+VT—XS)2+(Y—Ys)2+(Z—Zs)2> '
— Calculons FTa
S(XY,ZT)=\/ (X +VT —X,)2+ (Y —Y,)2+(Z — Z,)?
d’on

s (X +VT - X,)V
T /(X +VT —X,)2+ (Y —Y,)2 + (Z — Z,)?
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En remplacant (B.20) et (B.22) dans (B.18) on obtient:

Opyr  AY? [ L (1 —V(X+VT—XS)> X AVT XV

or S cS S? (B-23)

Si 'on suppose que S est suffisamment grand, c¢’est-a-dire que la distance source-observateur
est grande, on peut négliger les termes en % et on obtient:

Opy WAy [1=V(X +VT - X,)] .1 1
= ! — B.24
o S cS ¢ tolg) (B.24)
etat=0:
 u —iweeAyt 1=V (X = X)]
Pa= =00 = —g S e (B.25)
avec:
S = (X = Xe)2 4+ (Y = Y5)? + (Z — Zy)?
o= w2
c c
e cas(b) : observateur en mouvement avec la source (condition de soufflerie)
O
= —po—— B.27
P =—po—g, (B.27)

P est en mouvement donc on remplace X par X — V7. On a toujours (régle de la chaine):

0 0
p [pn (V2 yy,v2:9°t)] = V2E¢M(X7YaZaT)- (B.28)
Dans ce cas, ¢ps s’écrit :
A’YZ iL
om (XY, ZT) = Tez (B.29)
avec:
V(X —-VT— X S
L = w(T ( 5 ) -9
c c (B.30)
S = VE-XPH V-V + (7= %)
— Calculons 3¢11:/1 (X,Y,Z,T)
8—1]_\'4:? ’ZCLa—T —CLa—T . (B?)l)
oL
_ leul e
Calculons T 2
oL \%4
T = w[l — c_Z] = w[l — M?]. (B.32)
— Calculons 2—751
oS
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D’ou:
0 Ay?
% = % [ieFw(1 — M?)], (B.34)
0 iwoy Ay :
py= 0o O8N = BT (a2t (B.35)
etat=0
—iwpg Ay .
Dy = “"g(j T (1— M2)ett (B.36)
avec:
X - X, !
Ll — U)(V( 5 ) _ i
c c (B.37)
S = VX —Xe)2+ (Y = Yo)2+ (Z — Z,)?
B.2.2 calcul de la fréquence
e cas (a): observateur P fixe (condition de vol)
0L 0L V(X - X,)
R 1——- =%, B.38
ot or Y [ cS' (B-38)
e cas (b) : observateur en mouvement avec la source (condition de soufflerie)
oL oL
= 2—:72w(1—M2):w (B.39)

ot oT
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Annexe C

Configurations non conventionnelles:
comparaison entre les calculs et des
mesures en chambre sourde - résultats
complémentaires

e Rayonnement du moteur isolé: comparaison entre la mesure et le calcul a kR = 7.15

B
o

SPL isole (dB)
= =
o
o

mode (0,1)
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Fic. C.1 — Comparaison entre les rayonnements isolés mesurés et calculés pour différentes

excitations modales 6 kR = 7.15, sans écoulement.
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e Rayonnement du moteur installé en configuration non conventionnelle: comparaison entre
la mesure et le calcul a kR = 7.15
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Fia. C.2 — Comparaison entre les rayonnements installés mesurés et calculés pour différentes

excitations modales ¢ kR = 7.15, sans écoulement.

e Effets d’installation du moteur en configuration

la mesure et le calcul a kR =7.15
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Fia. C.3 — Comparaison entre les effets d’installation mesurés (écart entre les mesures installées
et isolées) et calculés pour différentes excitations modales a kR = 7.15, sans écoulement.
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e Rayonnement du moteur isolé: comparaison entre la mesure et le calcul a kR = 10.31
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Fic. C.4 — Comparaison entre les rayonnements isolés mesurés et calculés pour différentes

excitations modales a kR = 10.31, sans écoulement.

e Rayonnement du moteur installé en configuration non conventionnelle: comparaison entre

la mesure et le calcul a kR =10.31
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Fic. C.5 — Comparaison entre les rayonnements installés mesurés et calculés pour différentes

excitations modales a kR = 10.31, sans écoulement.
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e Effets d’installation du moteur en configuration
la mesure et le calcul 3 kR =10.31
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Fia. C.6 — Comparaison entre les effets d’installation mesurés (différence entre les mesures
installées et isolées) et calculés pour différentes excitations modales o kR = 10.31, sans écou-

lement.
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e Rayonnement du moteur installé en configuration conventionnelle: comparaison entre la

mesure et le calcul a kR =7.15

Aile en configuration lisse - résultats sur ’arc Flyover
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Fiac. D.1 — Comparaison entre les rayonnements installés mesurés et calculés sur Uarc flyover
pour différentes excitations modales ¢ kR = 7.15, sans écoulement - configuration lisse.
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Aile en configuration volet braqué 40° - résultats sur ’arc Flyover
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Fic. D.2 — Comparaison entre les rayonnements installés mesurés et calculés sur Uarc flyover
pour différentes excitations modales a kR = 7.15, sans écoulement - configuration braquée.

© AIRBUS FRANCE, 2007. All rights reserved. Confidential document.



212 Annexe D

e Effets d’installation du moteur en configuration conventionnelle: comparaison entre la
mesure et le calcul a kR = 7.15

Aile en configuration lisse - résultats sur ’arc Flyover
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Fia. D.3 — Comparaison entre les effets d’installation mesurés (différence entre les mesures
installées et isolées) et calculés sur Uarc flyover pour différentes excitations modales 4 kR =
7.15, sans écoulement - configuration lisse.
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Aile en configuration volet braqué 40° - résultats sur ’arc Flyover
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Fic. D.4 — Comparaison entre les effets d’installation mesurés (différence entre les mesures
installées et isolées) et calculés sur larc flyover pour différentes excitations modales ¢ kR =
7.15, sans écoulement - configuration braquée.
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The present study is aimed at assessing the ability of different methods to predict aft fan
noise shielding effect by the aircraft horizontal tail plane, in order to evaluate the potential
noise reduction of novel aircraft architectures. Experiments on such configurations are
compared with results from a Boundary Element Method and a reference analytical
formulation. Importance of accurate source modeling in the analytical method is
highlighted; a combination of monopoles with predetermined phase difference is shown to be
able to simulate modal sources, therefore improving the noise shielding prediction.

Nomenclature
SPL = Sound Pressure Level
BEM = Boundary Element Method
3D = 3 Dimensions
FMM = Fast Multipole Method
HTP = Horizontal Tail Plane
RFN = Rear Fuselage Nacelle
Pr = Total complex acoustic pressure
P, = Incident complex acoustic pressure
c = Sound speed
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Sgn = Sign function
k = Wave number
R = Distance source-observer
R = Distance mirror source-observer
To = Distance source-diffracting edge
(0] Complex velocity potential
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I. Introduction

B ecause of the increase of air traffic, the air transport industry has to face up to community noise challenge by
reducing noise emitted during individual aircraft movement. Until recently, aircraft noise was mainly due to
engine noise, the recent change being in the emergence of airframe noise in approach condition. Engine noise
reduction has been first achieved thanks to the use of high bypass ratio engines, and secondly to inlet and exhaust
ducts treatments, made of adapted acoustical absorbing materials. However, considering today’s noise challenges,
aircraft manufacturers have to think of improved noise reduction means. That is why novel aircraft architectures
with unconventional engine positioning, called “Low Noise Aircraft”, are required as potential configurations for
significantly reducing the impact of engine noise. In this context, Airbus France is addressing the acoustic
assessment of the Rear-Fuselage-Nacelle (RFN) configuration, to take advantage of aft fan noise shielding by the
horizontal tail plane (HTP) and forward engine noise shielding by the fuselage.

The aim of the following study is to assess the ability of different methods (analytical and numerical methods) to
predict the shielding effect of such a configuration. The contribution of the fuselage will not be addressed here, as
the paper focuses on the downstream noise propagation. In this case, the predominant effect is the diffraction by the
leading and trailing edges of the horizontal tail plane. The HTP can be modeled in a first approximation as a rigid
plane.

Numerous articles related to sound attenuation by barriers can be found in the literature. Sommerfeld' developed
the first analytical solution for the diffraction of the acoustic field of a point source by a half plane, on the
assumption of plane waves. Then Macdonald” solved the same problem for cylindrical and spherical waves, using
an integral representation of the Hankel function. The Fresnel-Kirchhoff theory used in optics also leads to an
analytical solution, recently developed by Campos®*. In this approach, the normal velocity @and the pressure on the
surface of the barrier are both assumed to be zero. Pierce’ also proposed an approximate solution for the diffraction
of the acoustic field of a point source by a semi-infinite wedge. Other physicists, like Keller®, used the geometrical
theory of diffraction to address the diffraction problem. However, Mackawa’ was one of the first to provide an
experimental attenuation curve of the attenuation by a half plane. He used spherical waves, and measured the
diffraction by a thin rigid barrier in an anechoic room: he recorded the sound pressure level in the shadow zone for
different frequencies, locations of sources and receivers. Later, Kurze and Anderson® derived empirical formulae
for the sound attenuation by a barrier using Maekawa’s experimental data, and their results have been extensively
used in the noise community. Numerical solutions for acoustic source shielding problem have also been developed,
to deal with more complex geometries. The Boundary Element Method was particularly used for the prediction of
the diffraction by complex shapes and for the consideration of acoustic treatments. With such a method, the
governing wave equations are solved with an extreme accuracy when the boundary elements are small enough
compared to the wavelength. The only drawbacks are the large computing time and storage space required, and the
limitation to a uniform flow assumption.

The analytical and numerical approaches chosen in this paper are described in sections II and III respectively.
Section IV is dedicated to the description of the test campaign, whose results are considered as the reference for the
comparisons with numerical and analytical predictions. Then, the shielding effect study is detailed with a monopole
source in section V. This source is proved to be insubstantial, that is why a simulated modal source is used in section
VI: it turns out to be more realistic and appropriate to such calculations.

» Source
II.  Analytical Formulation SN

The analytical approach is based on Cooke’s” approximation of / N
Macdonald’s solution for the diffraction of a point source by a rigid half / N
plane. The influence of a mean flow has been neglected for the sake of / AN
emphasizing on the main features of interest. It will be addressed later. /

An isolated monopole source is considered first. When the source is Z
placed above a shielding surface (“installed source”), the geometric / x
shadow zone can be defined as the region where the observer cannot / A
directly see the source’ (shaded area in Fig. 1). Generally, observers AN
located in the geometric shadow zone receive a lower pressure level in
the presence of the shielding surface than without this mask. The

Figure 1. Definition of the shadow

- . L . . . _zonme. .
¥ The geometric shadow zone is different from the region where noise is effectively reduced: an observer placed in
the geometric shadow zone can nevertheless receive high-pressure level because of diffraction.
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difference between the level with screen and the free-field level is called the attenuation.

The geometry considered in Macdonald’s method is shown in Fig. 2: the semi-infinite plane is the (x,z) plane for
x>0, the z-axis being the diffracting edge. The source § is assumed to be an acoustic monopole located above the
shielding surface. In the calculation, the mirror source S , symmetrical to the source S with respect to the plane, is
also taken into account. The incident pressure p; is that of a monopole source:

Aeik(ct—R)
Pr=— (1)

A being an amplitude factor, k£ the wave number and ¢ the speed of sound. The pressure field with the shielding
plane, py, is written:

pr = Ae™U(k,&),R,&,, R) @

where the function U reads :
g & g & .
U(k,&,,R,&,,R) = —% j H,® (kR cosh &)dé —% jHl‘” (kRcosh&)dE (3

H 1(2) is the Bessel function of the third kind (Hankel function).

4(0 and 4(0 are parameters which characterize the observer position with respect to the primary source and with

2\/rr, cos -@
R 2
It is worth noting here that the pressure py is the total pressure at each observer position: direct rays, reflected
rays and diffracted rays are included (only diffracted rays if the observer is in the geometric shadow zone).
According to the approximation of Macdonald’s solution derived by Cooke in the case of an observer in the far-
field, large values of wave number k, and large R/r, the following solution for the scattering of a point source by a

semi-infinite plane was numerically implemented in a FORTRAN code and reads:

respect to the mirror source respectively : sinh {0 =

pr = Ae™ %(Hsgnfo(i+1)[C(ﬁ>—z'sw)])+’3;E (+seng G +vjc® -is@)!| @

where C(B) and S(B) are the Fresnel integrals .

e
.
I P
i, -
Observer' 9%~

Figure 2. Analytical configuration of the diffraction by a semi-infinite plane

! the usual definition is : C(x) +iS(x) = J.eizt dt = ICOS(I—lede‘ + iJ. Sin(]—-[l‘zjdt
) 2 2

0 0
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The referred approximation provides the solution of the diffraction problem by only one edge. In the present
analytical code, it is independently applied to both edges of a rectangular strip of finite chord, and the corresponding
contributions are summed in the far field. In that sense the analytical method holds for wavelengths smaller than the
chord (k>210c). The edge coupling has been evaluated and is accepted for the frequencies considered hereafter.
Moreover, Cooke’s hypothesis and approximations are compatible with the application of interest: in RFN
configurations, an exhaust placed close to the wing and observers in the far field (large R/r() are considered.

III. Numerical Computation for Installation Effects

The Boundary Method used in this study is aimed at modeling the installation effects on acoustic radiation of
powerplant systems. As the airframe/engine interaction domain is very large in terms of wavelength, a new
methodology has been developed based on the coupling of two complementary numerical codes'.

The initial domain is split into two disjoint parts (Fig. 3):

*  The domain D1 consists of the engine and the nacelle. A classical BEM code called ACTI3S is used inside
DI. It solves the Helmholtz equation in the frequency domain in the case of 3D geometries for a given
modal excitation. The acoustic source (intake or exhaust of the engine) is represented by a combination of
incident cut-on modes in the duct. Once the boundary conditions on the nacelle surface are known, the
representation theorem provides the acoustic field at every point of the 3D space (except on the surface S)
by the relation:

p@ﬂ=Iﬂ%§kﬂGu—y)-bkw%g(XiW}b 5)

where:
eik‘x—y‘
G(x — ) is the Green function G(x — y) = ——,
4 =
[ p](y) is the jump of acoustic pressure through the surface S of the nacelle,

0
‘:a—p (») is the jump of acoustic normal velocity through the surface S.
n

- BEM FMM

rest of the aircraft

D1 axi
Classical BEM

engine+nacelle

Figure 3. Principle of sub-domain splitting for the numerical simulation of installation effects
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0
Consequently, the knowledge of [ p] and {a—p for all points of the surface S is enough to compute the pressure
n

p at every point of space. This implies the numerical solving of a linear system with full complex matrix, resulting
from a variational formulation:

Ax=L (6)

in which the matrix A and the vector L are built from integral operators, using a finite-element discretisation, and

=1l 2])

This solving method cannot be used as such in the case of a complete aircraft where the dimensions exceed several
wavelengths.

¢ In the second sub-domain D2, including the rest of the aircraft, the ACTIPOLE code is used. It is based on
the same integral equations as the ACTI3S code, but uses an iterative solver instead of a direct-resolution.
Therefore the resolution of the system (6) neither requires matrix assembly nor matrix factorization, but
only matrix/vector products. Moreover, the most significant point is the possibility of using the Fast
Multipole Method (FMM) accelerator in the ACTIPOLE code, which enables a drastic reduction of the
data storage and of the computational time. The principle of the FMM accelerator is to compute the close
interactions with an exact formulation and to calculate an approximate result for distant interactions. To
this end, the code proceeds as follows: when two points on the surface S of the object are distant enough
from each other, they are considered to belong to two distinct groups of points B and B’ respectively
centered in M1 and M2 (Fig. 4).
The interaction between two variables XM/ and y[OM2 can be decomposed, so that the Green function
G(x,y) is approximated by :

ik i T e ilE M2
Vxe BYye B G(z,y) = — lim g slIpl . raaks Meg gy (7)
) - 1671'2 L—oo ?69 My Ms

where S is the unity sphere and T ﬁ (s) characterizes the interaction between M1 and M2. Therefore, the

number of interactions is reduced and so is the computational complexity.

Figure 4. Reduction of the number of iterations by the FMM accelerator

(Principle) : classical BEM diagram (left) and BEM+FMM (right).
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IV. Test Campaign

' A. Objectives and description

A test campaign was performed in the
AIRBUS France anechoic room to study the aft
. fan noise shielding by the horizontal tail plane
in RFN configuration. The shielding effect is
appropriately assessed with the following
assumptions:

1- The aft fan noise is simulated with a
modal content propagating through a
canonical exhaust duct

2- The impact of the horizontal tail plane
on the aft fan noise propagation from
the exhaust to the far field is reproduced
with an unswept shielding surface
mock-up having representative leading
and trailing edges.

Figure 5. Exhaust noise shielding experimental set-up in the 3- The far-field noise levels are measured

Airbus anechoic chamber showing the noise simulator, the with and without the shielding surface

wing mock-up and the microphones in the flyover and in order to compute the attenuation
sideline arcs. levels by making the difference.

The  measurements  required  suitable
instrumentation and experimental set up,
described hereafter: The noise simulator is
composed of a short nacelle exhaust duct
geometrically simplified, implemented with a
spinning mode synthesizer and two detection
rings in order to force and control the modal
acoustic field. For each frequency and each modal
excitation, the two rings allow the calculation of
the amplitude of both the incident and reflected

DIFFUSER X . . R
. ) azimuthal modes. This calculation is done to
— \ / ensure that the mode synthesis is correct, i.e. the
gereration N
mg — T Vg emergent azimuthal mode corresponds to the one

debotionngs that was excited by the generation ring. The
shielding surface is a simplified lifting surface
mock-up. It consists of a 2D profile with a 0.5
meter chord, extended spanwise (2 meter span), the duct axis being parallel to the chordwise direction, facing the
half-span. The shielding surface is placed close to the exhaust and held in a vertical plane as shown in Fig. 6, so as
to make the wing displacement easier and to investigate different relative positions of the exhaust duct with respect
to the trailing edge. In order to be more representative of HTP shielding in RFN configuration, the wing model is
only fitted with no flap. The far-field measurements are carried out with two arrays of 49 1/2” B&K microphones
distributed on two arcs of 10R radius, in the flyover and sideline planes (horizontal plane in the test chamber and

Figure 6. Modal generation ring and detection rings.
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56° plane with respect to the flyover plane), where R is from now on the external radius of the annular duct. Each
array is equipped with 25 microphones located every 5° between 60° and 180°, 180° being the exhaust axis.

The test conditions and the calculation parameters have been chosen so as to achieve the parametrical studies
(position of the source, frequency and directivity) and to allow comparison of the numerical results with the
experimental ones. The test matrix (an extract is presented in Fig. 7) is based on a previous analysis of the isolated
fan noise simulator. It shows the different parameters involved in the parametrical study of the shielding effect:

¢ Shielding surface position with respect to the exhaust duct exit section (column 1). The different positions
have been selected taking into account the emission angle and lobe width of the chosen modes on the one
hand and the technical constraints of the anechoic room on the other hand.

¢  Frequency of the source represented by the dimensionless frequency kR (columns 2,3).

*  Mode orders (columns 4, 5), selected for their directivity and directivity lobe width, to highlight directivity
effect on shielding phenomenon.

Exhaust installation Fan noise source
Shielding surface position with KR frequency (Hz) Modal excitations |Control points
respect to the exhaust m value | nvalue
5.19 1662 m=0to 4 n=1 FO
ISOLATED 10.31 3301 m=0to 8| n=1,2 FO
o 519 1662 m=0t04 | n=1 FO+SL
10.31 3301 m=0to 8| n=1,2 FO+SL
P1 5.19 1662 m=0to 4 n=1 FO+SL
10.31 3301 m=0to 8| n=1,2 FO+SL
P2 5.19 1662 m=0to 4 n=1 FO+SL
10.31 3301 m=0to 8| n=1,2 FO+SL

Figure 7. Test matrix for the numerical calculation and the experimental tests.

It is important to notice (Fig.7 column 4) that for a given azimuthal mode “m”, several radial order modes can
propagate. For instance both the modes (4,1) and (4,2) are cut-on at kR=10.31. In such a case, it is not possible to
experimentally know which one is dominant. Although higher values of kR are more representative of the aft fan
noise from a real engine in full scale, low values will be preferred during the experiment. This will ensure that only
the first radial mode is cut-on for the low azimuthal modes that can be generated, and therefore will lead to a good
characterisation of the source. For higher values of kR, modes with a low azimuthal order will be avoided in the
comparisons. Only two different cases selected among the available kR are presented afterwards, “kR=5.19" and
“kR=10.31”, the results with other modes being very similar.

B. Experimental shielding effect

As a first result, the shielding effect has been experimentally highlighted. Fig. 8 presents the results obtained for
position PO of the shielding surface at kR = 10.31 and for the mode (8,1) in the flyover arc, between 60° and 180°.
In figure 8a, the pink and blue curves respectively represent the isolated (without the shielding surface) and installed
(with the shielding surface) exhaust duct SPL. The angular extent of the shadow zone is featured in red. The isolated
SPL varies from 60 dB to 105 dB, exhibits a main lobe around 110°, and has a very low level in the exhaust axis
direction. The installed SPL is lower in the region corresponding to the extent of the shielding surface, varying from
55 dB to 88 dB. The attenuation (Fig. 8b) is the difference between the level measured with and without screen: the
more negative the attenuation is, the greater the reduction of the pressure field. The attenuation curve features a dip
in the shadow zone, where the attenuations are up to 45 dB, and shows strong oscillations that are supposed to be
due to the interferences between the forward and aft-diffracted fields. At the end of the shadow zone, the attenuation
decreases sharply (with our convention, the attenuation increases and becomes positive), which can be explained by
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a higher level with screen, (said “installed”’) due to the diffraction by the trailing edge compared to a weak free-field
(said “isolated”) level.

This first analysis shows that aft fan noise shielding effect by a lifting surface placed close to the exhaust can be
really efficient: new RFN configurations might reasonably intend to take advantage of this shielding to reduce noise
exposure on the ground. But to optimize such configurations, other shielding parameters (exhaust position,
frequency...) have to be investigated experimentally, one of the most important being the directivity of the source.

110
100 30
20 1
90 +
{ 10 A amw
o 80+ a
g AN
& 70 § 10X\ 70 2 110 130 150 170
7] ©
=]
60 §_20777i77
<
50 -30 4
40 ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ ‘ -40 \
50 70 90 110 130 150 170 -50
Emission angle (°) Emission angle (°)
[===isolated exhaust =#=installed exhaust with a shielding surface |
Figure 8a. Isolated and installed exhaust duct SPL, Figure 8b. Exhaust SPL attenuation by shielding
flyover arc, kR=10.31, mode(8,1). effect, flvover arc, kR=10.31, mode (8.1)

C. Effect of source Directivity

The directivity effect has been highlighted experimentally, by comparing the attenuation curves obtained with
different modes, for a given exhaust position and frequency. Fig. 9a and Fig. 9b show the isolated measured
directivity of modes ((5,1) and (8,1)) at the same frequency. For mode (5,1), the main lobe is located at 140°
emission angle, and impinges the trailing edge of the shielding surface. For mode (8,1), the main lobe is around 110°
and impinges the middle of the mask. This change in the directivity of the source has an impact on the shielding
effect, as shown experimentally in Fig 9c and 9d. In the case of mode (5,1), the shielding effect is quite small with a
maximum attenuation of 10 dB. The main lobe impingement on the trailing edge is responsible for a pronounced
diffraction effect with noise re-generation in the shadow zone, making the attenuation weaker. With the mode (8,1),
the attenuation is bigger (around 30 dB) and the shadow zone is widen because the main lobe is fully shielded by the
mask, so that the resulting attenuation is very efficient. In both cases, the same trend of decreasing attenuation levels
at large angles is observed, explained by very low isolated levels in this region compared to higher installed levels
due to the diffraction by the trailing edge.

These comparisons emphasize two noticeable trends in the shielding effect: depending on the directivity of the
source, the attenuation can be either positive or negative. These statements confirm that the directivity of a noise
source is an important parameter to take into account for noise shielding prediction, and could help to take
maximum benefit of the shielding effect in unconventional configurations.

In the next section V, the experimental results will be compared to the analytical predictions and numerical
computations presented in sections II and III.
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V. Comparison between predictions and measurements.

A. Experimental versus analytical results

In this subsection, the experimental results
obtained during the test campaign are
compared with the analytical prediction of
the shielding effect of a monopole source by
a rigid strip. The experimental set-up has
been previously presented in §IV, and the
analytical configuration (Fig.10) consists of a
monopole source located above a shielding
plane with two diffracting edges. The results
are presented in the flyover arc for both the - ——
experimental and analytical approaches. The
aim of the comparison is to evaluate the
capability of a simple analytical method to
accurately predict the shielding effect in
terms of amplitude and directivity. Measured -
attenuation curves for different modes have model (right)
been plotted and are compared to the

analytical solution Fig.11.

Experimental exhaust

> . ¢+ Exhaust exit
¢+ Exhaust exit section

.

.
2]
o
€}
=
2
=]

Monopole
source

Figure 10. Experimental configuration (left) and analytical
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Figure 11a. Exhaust SPL attenuation for mode (5,1) Figure 11b. Exhaust SPL attenuation for mode (8.1)
and monopole attenuation by shielding effect, and monopole attenuation by shielding effect,
flyover arc, kKR=10.31. flyover arc, kKR=10.31.

The modes (5,1) and (8,1) have been selected again, other parameters being the same (kR=10.31, position of the
mask, experimental conditions...). The two corresponding experimental attenuations are compared with analytical
predictions in Fig. 11a and 11b; the angular extent of the shadow zone is featured in red. The experimental curves
show different trends as already explained in §IV.C. The mode (5,1) presents a reduced shadow zone with weak
attenuations up to 10 dB whereas the mode (8,1) shows a more pronounced shadow zone with noticeable peaks up to
40 dB.

The analytical calculation at kR = 10.31 provides an intermediate attenuation: it overestimates the shielding
effect when compared to mode (5,1) and underestimates the attenuation when compared to mode (8,1). The expected
interferences between the leading and trailing edges, responsible for the oscillations of the attenuation curve, are
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strengthened in the analytical solution. These oscillations are weaker in the experiments, except for the gap at the
90° emission angle observed for mode (8,1). Indeed, oscillations are smoothed with modal sources: modes are
distributed sources, and it can be inferred that the superimposition of the different diffracted fields tends to make the
interference fringes smoother, hence explaining the behavior observed in Fig.11. This behavior in terms of
interferences and directivity turns out to be general when comparing different modes versus monopole sources.
Using distributed sources like modes in tests can lead to very different attenuation curves depending on the mode
order for a given frequency. On the contrary, the predicted attenuation with a point source (omni directional) only
depends on the frequency and on the source location, so that the attenuation curve is unique for a given frequency.
These two comparisons stress the importance of the source characteristics in the prediction of aft fan noise shielding
efficiency. In the light of what has just been set out, the use of a monopole source in the analytical code will quickly
come up against a limitation, since it is inappropriate to simulate a directivity effect. A more realistic modal source
model is needed, in order to be more representative of modal properties.

In the following paragraph VI, a new source model is presented. The results obtained with this model will be
compared with the monopole source prediction and experimental measurements.

B. Comparison between Experimental and Numerical results

Another objective of the test campaign was the validation of the weak coupling method for shielding effect
prediction. Numerical and experimental results are compared for this purpose. The CAO lines used in the numerical
calculation reproduce the experimental geometry quite accurately. Both the engine and the shielding surface have
been meshed with a criterion that ensures the convergence of the BEM method: the shielding surface is meshed with
a M/10 criterion and the engine with a A/5 criterion. The engine is axisymmetrical.

1.95R

Figure 12. Exhaust geometry and shielding surface positioning for the computations.

The computations are performed for experimental positions. The acoustic sources are modal sources,
characterized by the value of kR (R being the exhaust exit section radius), and by the azimuthal (m) and radial (n)
orders for each mode. The BEM code computes the acoustic field generated by the exhaust in the case of an isolated
engine and then determines the modification of the pressure field due to the masking wing (installed case). First, the
acoustic field is effectively modified by the shielding surface: in Fig.13, the pressure field propagates in the
backward direction whereas in Fig.14, the mask has a positive effect on the attenuation; the noise level is reduced
beneath the surface.
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Figure 13. Numerical exhaust isolated Figure 14. Numerical exhaust SPL with the
SPL, kR=10.31, flyover plane. shielding surface, kR=10.31, flyover plane.

The numerical and experimental attenuations are plotted in Fig.15a and 15b for modes (5,1) and (8,1)
respectively (same modes as for the analytical/experimental comparison). These modes have been selected because
their respective attenuation amplitudes are very different. For both of them, the numerical results agree well with the
experimental results, in terms of attenuation as well as in terms of shadow zone shape.

30 S 30
N I~ o A

160 180

Attenuation (dB)
>
Attenuation (dB)

Emission angle (°) Emission angle (°)

‘—Numerical calculation ==#==Experimental measurement ‘ ‘—Numerical calculation ==#==Experimental measurement ‘

Figure 15a. Numerical and Experimental Figure 15b. Numerical and Experimental
attenuations for mode (5,1), flyover arc, kR=10.31. attenuations for mode (8.1), flyover arc, kR=10.31.

In the light of these comparisons, the numerical prediction is far more suited than the analytical one to predict
the shielding of a modal source, because the influence of the source directivity is taken into account.

The comparison with experimental measurements ensures that the numerical computation gives the directivity
effect related to the azimuthal order of the mode. But the advantage of the BEM method compared to experimental
measurements is the possibility to evaluate the influence of the radial order “n” of the mode, considering that the
contributions of the different radial orders for one given azimuthal mode are known numerically. Fig. 16 and 17
present respectively the isolated directivity of modes with radial orders 1 and 2, along with different azimuthal
orders. The modes with radial order 2 (Fig. 17) have a quite flat directivity, whereas the modes with radial order 1
(Fig. 18) show a pronounced aft directivity lobe. Therefore, as for the azimuthal order of the mode “m”, the radial
order “n” has an influence on the directivity of the mode. This difference in free-field behavior has an impact on the
attenuation as shown in Fig 18 and 19. The flat directivity of the second radial modes leads to an efficient shielding
effect (large shadow zone, attenuation amplitude up to 15 dB). For the first radial order modes (Fig.18), the
shielding effect is significantly less efficient (reduced shadow zone in the aft arc, attenuation amplitude up to 10
dB). Whatever the azimuthal order, the shape of the shadow zone is almost constant for a given radial order. The
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results suggest that for a given azimuthal order mode, the radial order is an essential parameter in the shielding
effect calculation, because strongly related to the directivity of the source.

This numerical study confirms the importance of the directivity of a noise source for noise shielding prediction
and optimization, and reinforces the conclusion that a monopole source is not relevant in such predictions. We will
therefore introduce a distributed equivalent noise source, so as to recover the modal behavior of the real source and
to force its directivity.

Isolated numerical results, kR=10.31, flyover Isolated numerical results, kR=10.31, flyover
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Figure 16. Isolated directivity for modes with radial
order 1.

Figure 17. Isolated directivity for modes with radial
order 2.
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Figure 18. Attenuation results for modes with
radial order 1.

Figure 19. Attenuation results for modes with
radial order 2.

VI.  Shielding effects with simulated modal sources

A. Noise source modelling

This section is aimed at defining equivalent
noise sources for fan noise modes with an
appropriate distribution of monopoles (cf figure
20) in order to enable reliable analytical
predictions with the solution of section II. In
linear acoustics, the pressure field resulting from
the distribution of monopole sources is the sum of
each monopole contribution, in free-field as well
as in installed configurations. The equivalent
modal source made of an array of phase-shifted
monopoles can therefore deal with the directivity
of the source in prediction methods not especially
based on a modal description.

Figure 20. Pressure field in a section of the
exhaust duct for the mode (2,2) (left) — array
of monopole sources (right).

American Institute of Aeronautics and Astronautics



In this paper, only the simulation of the azimuthal order “m”of a mode (m,n) is considered irrespective of the
radial order “n”. It is known from previous work'"'? that from the exhaust, each cut-on mode (m,n) radiates in all
directions; in the far field, the pressure for a given cut-on mode is given by the following expression :

Pun(R,6,9) = Amn FL@ei(’nﬂﬁ—kR)Hw
: ®)

With Amn the incident modal amplitude and Fmn the directivity function, independent of the radiation distance
and dependent on the considered mode (m,n).

The spherical coordinates (R, 0, ¢) are defined in figure 21:

[y
S

Exhaust duct

D

sound

observer

Figure 21. Definition of spherical coordinates for the free-field radiation.

Any spinning mode of order m # 0 has an angular phase-speed due to the term ¢™? in equation (8). The associated
pressure distribution on a sphere centered on the exit section is shown in figure 22 for an example of a mode (2,1).
This specific behavior of modal source can be simulated with an equivalent array of monopoles.
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Figure 22. Instantaneous real part of the pressure Figure 23. Modal source modeling with a ring of dipoles.
signal on a sphere for a mode (2,1) calculated with a
BEM method.
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More precisely, two phased arrays equivalent to a ring of dipoles are needed, the parameters of which, are the
following (see Fig. 23):

e The axial distance dz between the two rings (dz must be small compared to the wavelength).
*  The orientation of the dipole given by the angle a.
¢ The number of monopoles and their respective phases.

In this model, a distinction between two independent phenomena must be made:

¢ The phase shift between the various monopoles of only one ring determines the spinning modal behavior.
Besides, this phase difference results in a preferential direction of propagation 8 symmetrically upstream
and downstream (Fig. 24). As the main radiation direction of a given cut-on mode is well known for a
given frequency, the aim is therefore to set the value of the parameter 6 to the propagation angle of the
mode that is simulated.

¢ Some other rings can be added to the first one in order to generate dipoles (2 rings of monopoles), or even
quadrupoles (four rings of monopoles). Then, the modal directivity diagram of the single monopole ring is
multiplied by the own directivity diagram of the higher-order source, and thus introduces an asymmetry in
the upstream and downstream propagations. For the present model, dipoles have been selected for
simplicity.

Main direction of
downstream radiation

Ag 0 Stretched ring

of monopoles

Main direction of
upstream radiation

Figure 24. Definition of a preferential direction of radiation with an association of out of phase monopoles.

The asymmetry is due to the fact that the forced radiation angle of the array of dipoles makes a different angle
relative to the dipole axis, for upstream or downstream radiation.

Finally, the considered association of dipoles is able to:
- Model and control a modal behavior.
- Radiate in a preferential direction.

- Cancel the downstream propagation.

The most important point that has been emphasized in this model is that the number of monopoles must be
sufficient, generally larger than twice the azimuthal order, to be representative of a real mode.
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A criterion of four points per lobe has been selected. Figures 25 and 26 show the simulation of a mode (2,1) and
a mode (5,1) with the described model.

Figure 25. Mode (2.1) simulated with two rings of Figure 26. Mode (5.,1) simulated with two
rings of monopoles (0=10° and dz=0.02 A\) monopoles (0=65° and dz=0.02 A)

The results are in a satisfactory agreement with the numerical simulations of the mode radiation by a duct
termination. This model has then been implemented in the analytical code presented in paragraph II. The same
shielding effect calculations as those performed with the simple source have been carried out and are compared to
the measurements in the next section.

B. Improved analytical results
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Figure 27a. Experimental and analytical (new model) Figure 27b. Comparison of the improved analytical

isolated source directivity of a mode (6.1), flyover prediction with experimental and monopole
arc, kR=10.31. attenuations for a mode (6,1), flyover arc, kKR=10.31.

In order to point out the advantages and drawbacks of this new model, the mode (6,1) has been selected as an
example. Indeed, for this mode, the shadow zone is of significant extent, and its isolated directivity is very different
from a monopole directivity: it will allow highlighting the directivity effect on shielding. First of all, the free-field
directivity of this mode has been approximated at best with an array of dipoles. Fig. 27a shows that the simulated
source (red curve) presents two hollows at 80° and 110° emission angles, but the main aft lobe, located around 140°
is well reproduced. In the light of this comparison, the reconstruction of the isolated directivity is satisfactory, since
the important lobe for the shielding effect (the main diffracted lobe in the aft arc) fits with the measured lobe. The
impact of the two “accidents” at 80° and 110° will be discussed later on. Fig. 27b shows an assessment of the
analytical method with the new source modeling. The different attenuation results are superimposed on this figure
for the mode (6,1): the measured shielding effect, the analytical prediction using a monopole source and the
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analytical prediction with the new modal simulated source. The monopole prediction underestimates the attenuation,
as in the case presented in Fig.11b. The new source description has improved the prediction: the attenuation levels
are no longer underestimated but a little overestimated. Globally, the shielding effect is better predicted even if the
interference pattern has been slightly shifted. The peak at 110° emission angle in the attenuation predicted with the
new method is due to the bad reconstruction of the isolated directivity of the mode in this region. As a matter of fact,
the new prediction method is reliable only in a zone where the directivity reconstruction in free-field is correct.

Conclusion

From now on, we have at our disposal an analytical method for aft fan noise shielding effect prediction with a
new source model. With preliminary reconstruction work on the isolated directivity of the studied mode, in the zone
where the directivity lobe is correctly simulated, the shielding effect predictions will be improved. However, outside
this zone, the prediction might be worse, because of the bad modeling of the isolated directivity.

A study of the shielding effect prediction, due to a rectangular wing on the sound radiated from an engine
exhaust has been performed in this paper, by comparing three different approaches: measurements in anechoic room,
numerical simulations and an analytical formulation based on Cooke’s approximation. The three methods are found
to provide comparable results. The study highlights the importance of azimuthal and radial directivity of the source
in the accurate prediction of the shadow zone extent and attenuation amplitude. The limitation of the analytical
method using a monopole source has been pointed out, as it does not take into account the directivity effect. A new
source model, simulating the modal behavior, has then been developed and enables an improvement of the
prediction in a defined zone.
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Abstract

The aircraft industry is facing growing com-
plaintson aircraft noise from the residents around
arports. Therefore novel aircraft architectures
("Low Noise Aircraft” - LNA) with unconven-
tional engine positioning are considered to bene-
fit from engine noise reduction through shielding
effects. During a one year cooperation between
DLR and Airbus France, an effort was under-
taken to select the best methodology for the as-
sessment of noise shielding effects for LNA con-
figurations. The main achievements of this co-
operation were (i) the benchmarking of already
available tools for the prediction of noise shield-
ing effects and (ii) the generation of an appropri-
ate experimental database for validation.

In a "Rear-Fuselage-Nacelle” configuration
[4] the engines are mounted above the rear part of
the fuselage. For such a configuration, a shield-
ing effect is expected from the fuselage and the
empennage. In this article, we will focus on the
shielding effect by the empennage.

For an initial estimation of noise shielding,
the overall aircraft contour can be simulated by
simplified geometries and the engines be repre-
sented by idealized compact noise sources.

1 Introduction

In order to develop numerical toolsfor the calcu-
lation of acoustic shielding effects of engine in-
stallations, it is helpful to consider the acoustic
shielding of point sources by ssimple generic ge-
ometries. A simple generic geometry for the em-

pennage or wing of a commercial transport air-
craft isaplane strip of finite length.

Asfirst step, it is convenient to neglect thein-
fluence of the mean flow. Then the acoustic prob-
lem is governed by the Helmholtz equation and
can be tackled by standard techniques like e.g.
boundary element methods (BEM). Other pos-
sible approaches are finite element methods and
ray tracing methods using the geometrical theory
of diffraction, cf. e.g. [5].

In order to assess the potentia of differ-
ent numerical approaches, in the present paper,
the results of three different numerical methods
are compared together with a ssmple analytical
model based on Cooke's approximation [1] of
Macdonald’s solution of the diffraction of apoint
source by a semi-infinite plane [2]. The numeri-
cal methods which were used, are the Airbus ray
tracing code ActiHF, the commercia finite ele-
ment code Actran and the Airbus BEM code Ac-
tipole.

The generic planar geometries considered are
two strips, a long one of length 10 and width 2
and a short one of length 4 and width 2. This
paper is organized as follows:

First, Cooke's approximation of the Macdon-
ald solution for the scattering of a point source by
a semi-infinite plane is given. The description of
the considered generic geometries follows. Then
some information about the used numerical tools
is presented.

Finally, the results for the strip shielding will
be given. The sourceisassumed to be an acoustic
monopole located above the shielding geometry.
In order to compare the severa pressure fields,



the pressure on a plane below the strip will be
considered.

2 Cooke's Approximation of Macdonald’s
Solution

The exact solution for the semi-infinite plane
scattering of spherical waves emanating from a
point source (monopole) has been given by Mac-
donald [2]. Since no closed form solution of the
involved integrals is known, a numerically more
tractable asymptotic approximation was derived
by Cooke[1]. Hereabrief description of Cooke's
asymptotic theory of the Macdonald solution will
be given.

Cooke considers the geometry shown in
Fig. 1. The semi-infinite plane is the (x, z) plane
for x > 0, i.e. the z-axis is the edge of the plane
and the positive x-axis points into the plane. In
cylindrical polar coordinates the source position
is(ro, o, z= 0) and the observer position (r, @, z).
The distance R between source and observer is

R= \/r2+r(2)—2rrocos((p— @) +22. (D

For the solution it is also important to take
into account the mirror of the source located at
(ro, —@o,0). Its distance from the observer point

IS

R= \/r2+ rd—2rrocos(@+ @) +22.  (2)

The incident pressure field p; is that of a
monopol e source

3)

where A is an amplitude factor, k the wave num-
ber, and ¢ the speed of sound. Macdonald gave
the following expression for the pressure field in
case of the presence of a shielding plane

pr = AU (k; &0, R €0, R) 4)
where the function U (k; €0, R, &, R) reads
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Fig. 1 Geometry of Semi-Infinite Plane Diffraction

and &o and &, are defined by the relations
o VIT0 o 9~ %0

snhgp = 274 5 (6)
sinhg, = ZVLRrOcos(pJ;(po. (7)

The function V (§p; a, k) is defined by (we abbre-
viatea = kR, or a= kRin the following)

ik [

/. H.? (acosh)dE, (8)

V(€oa k) =

where Hiz)(z) is a Bessel function of the third
kind (Hankel function). Now it is convenient to
define a new function W*(&o; a) by the relation

&o
W*(Eg;a) = /O H? (acosh&)de  (9)

and to write the function V (§o; a, k) in the form
ik . ik o,

V(&o;a,k) = —5W (0;a) —5W (§0;@). (10)
One obtains for W*(c0;a) the closed form solu-
tion

ie—ia
a

W (e0;2) = (11)
Since the integrand of W*(g; a) is a symmetric
function of ¢p, we obtain for positive and nega-
tive values of the argument &g

+W*(|&l;a) & >0

W*(Eo,a):{ _W*(|EO|,a) EO<O . (12)



Now, Cooke calculates the following asymptotic
expression for W*(|€ol; @)

W (Eoli) = " (i~ D (C(B) ~ ISB) -

EENE S
T8’ B{ ST
15i 3m_,
-1 (@)}
(13)
where 3 is defined as
B=/22(cosnto -1 (14

and S(B) and C(p) are the Fresnel integrals®. For
the strip geometriesa simple superposition of two
semi-infinite plane solutions is used: The two
longest edges of the strip are considered as the
edges of two semi-infinite planes.

3 Strip Geometries

As generic wing model two planar strips of finite
width and length will be considered. For the ap-
plication of the boundary element (ACTIPOLE)
or finite element code (ACTRAN) the strip has
to have also a finite thickness. Both strips have
the width 2 and the thickness 0.1. The long strip
(cf. Fig. 2) has the length 10 and the short one
(cf. Fig. 3) the length 4. Now some further de-
tails of both test cases will be given.

3.1 Long Strip Geometry

The long strip (cf. Fig. 2) has length 10, width
2 and thickness 0.10. The coordinate system is
located in the center of the geometry, with the x-
axis parallel to the longer side of the strip, and
the y-axis parallél to the shorter side of the strip.

1The usual definitionis
X m2
C(x)+iS(x):/ ¢85t —
0

= /Oxcos(gtz) dt +i /Oxsin (gtz) dt
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Fig. 2 Long strip geometry. Distance h =
0.5,1.0,1.5

Thus, the z-axis points out of the plane of the
strip.

The considered positions of the monopole
source are Xp = (x,¥,z) = (0, O, h), with h =
0.5,1.0,1.5. These are positions above the cen-
ter of the strip.

The pressure will be plotted on aplaneat z=
—5 below the strip.

3.2 Short Strip Geometry

Z VA
5 — 1 r—
h
0.1y - X
A 5% ‘ Y
2
y
¢ “
] . 2
Y
- 2 -

Fig. 3 Short strip geometry. Distancest = 0.5,
h=0.25,0.5,0.75.

The short strip (cf. Fig. 3) haslength 4, width
2 and thickness 0.10. The coordinate system is
located in the center of the geometry, with the x-
axis parallel to the longer side of the strip, and
the y-axis parallel to the shorter side of the strip.



Thus, the z-axis points out of the plane of the
strip.

The considered positions of the monopole
source are Xp = (x,Y,2) = (0, 0.5, h), with h =
0.25,0.5,0.75. These are positions closer to one
of the longer edges of the strip than in the long
strip case.

The pressure will be plotted on aplaneat z=
—2 below the strip.

4 Numerical Tools

4.1 TheFinite Element Code ACTRAN

ACTRAN is a large commercial package devel-
opped by Free-Field Technologies for the solu-
tion of acoustic problems. The Code is based on
finite and infinite elements and relies on a parti-
tion of the acoustic domain. A non-uniformirro-
tational flow is allowed in the inner domain sur-
rounding the source, while in the outer domain,
the flow is assumed to be uniform. The acous-
tic problems related to each domain are devel-
opped into variational potential forms and linked
together by assuming the continuity of the acous-
tic potential and its derivative on the fictive sep-
arating surface. Conventional finite elements are
used to discretize the inner domain. In the outer
domain, infinite elements are selected to take ad-
vantage of the multipole expansion of the acous-
tic field in the uniform flow. Both sets of ele-
ments are connected on the separating surface. In
this paper, al the presented calculations are done
without flow. Of course in absence of flow, the
modelling is easier with aBEM based code. The
FEM volume is arectangular box containing the
plane geometry and the point source. The finite
elements are hexahedral quadratic with an edge
size of A/8 and there are 8 finite elements placed
between the plane and the box boundary, as in-
dicated in Figure 4. Figure 5 shows the meshing
of the plane geometry and of the finite elements
box.
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Fig. 4 Finite element box

Fig. 5 meshing

4.2 TheRay Tracing Code ActiHF

ActiHF is a ray tracing tool developped by
EADS-CRC and devoted to solve diffraction
problemsin the high frequency domain. Thetotal
acoustic field is parted into many elementary in-
teractions including the direct field, the reflected
field, the diffracted field and the field resulting
from a combination of reflections and diffrac-
tions. Each elementary interaction is computed
using a ray-tracking method. Hence, solving a
high frequency problem leads to compute geo-
metrical rays corresponding to the propagation of
the acoustic energy from an emitter, the acoustic
source, to a receiver, a microphone. An acous-
tic energy associated to the rays is computed de-
pending on the length of the ray and the propa-
gation (direct ray, reflection on surfaces, diffrac-
tion by edges) of the ray. An example of ray-
tracing for the case of the plane geometry with a



monopole source is presented in Figure 6

Fig. 6 ray-tracking in the case of the shielding of
amonopole source by a plane.

4.3 TheBEM Code ACTIPOLE

Since ACTRAN as a finite element code is lim-
ited to relatively low frequencies due to grid
requirement, the Boundary Element Code AC-
TIPOLE has been used to calculate the scattering
of amonopole sound source by a plane geometry.
This software developped by EADS-CRC, solves
the harmonic acoustic wave propagation problem
within a uniform flow. It enables the computa-
tion of the solution of the Helmholtz equation
in atri-dimensional unbounded external homoge-
neous medium. Using the Green's theorem, the
integral formulation connects the acoustic pres-
sure in the propagation domain to surface un-
knowns called the layer potentials. A variational
formulation of the layer equations is considered
and numerically solved by a surface discretiza-
tion and the use of a Galerkin scheme. Once
the surface unknownsare cal culated, asimple nu-
merical integration providesthe acoustic pressure
in the entire space. Therefore, the ACTIPOLE
Code requests the meshing of the surface of the
scattering body (long strip or short plane). The
surface grid for the long strip consists in 36263
triangles and is depicted in Fig. 7, while the grid
for the short plane consistsin 29322 triangles and
isdepicted in Fig. 8.

For the accuracy of the BEM calculation, a
sufficiently fine discretization of the plane geom-
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Fig. 7 Long strip geometry mesh for the BEM
solver ACTIPOLE

Fig. 8 Short strip geometry mesh for the BEM
solver ACTIPOLE

etry isessential. Theresolution of the surface has
to increase with decreasing wavelength, i.e. with
increasing frequency. In the ACTIPOLE Code, a
criteria of 10 points by wavelength has been re-
tained.

5 Long Strip Diffraction

The different methods for the calculation of the
scattered sound field are compared by looking
at the absolute value of the total pressure on a



plane below the scattering strip. In the case of
the long strip geometry, the observer planeis|o-
cated at z= —5 and in the case of the short strip
at z= —2. For every source position, the pressure
was calculated for the four wavelengths A = 2.0,
1.5, 1.0, and 0.5. For each wavelength, four fig-
ures are presented : the figure with the index (@)
refersto the analytical approximation, with index
(b) to the BEM results, with index (c) to the Ac-
tiHF results, and with index (d) to the ACTRAN
results. For the case A=0.5, no results could be
obtained by the ACTRAN code due to limited
computational ressources. First, the results for
the scattering of the monopole by the long strip
are presented. Before presenting a quantitative
comparison of the calculated pressures, a quali-
tative description of the pressure field in the ob-
server plane below the strip will be given.

5.1 Qualitative description

Fig. 9 to Fig. 12 show the pressure field for
the four wavelengths A = 2,1.5,1.0,0.5 and the
source position z= 0.5, Fig. 13 to Fig. 16 for the
source position z= 1, and Fig. 17 to Fig. 20 for
the source position z= 1.5. The qualitative be-
haviour isin all casesthe same, therefore only the
case A = 2.0 and source position z= 0.5, cf. Fig.
9 will be discussed in more details. For this case,
we seeagood overall qualitative agreement of the
results of the different methods. First, the diffrac-
tion effect is highlighted with the four calculation
methods: the sound wave impingement on the
edges of the strip is responsible for a pronounced
diffraction effect with noise re-generation in the
shadow zone, making the total pressure bigger in
this region. Moreover, in the analytical approx-
imation corresponding to the superimposition of
two semi-infinite half planes (Fig. 9(a)), only one
maximum shows up in the shadow zone on the x-
axis below the source position, whereas several
can be found for the other codes BEM, ActiHF
or ACTRAN, which use a finite strip geometry.
Thus one can conclude that these multiple max-
ima are the result of the diffraction of the inci-
dent field by the shorter edges of the strip. In the
presence of areal flow, we can expect not to see
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these multiple maximasince the interferences are
generally smoothed by the flow: the secondary
sources resulting from the diffraction effect are
no longer coherent sources.

The differences between the ACTRAN re-
sults and the BEM results ACTIPOLE are quite
small cf. Fig. 9(b) and Fig. 9(d). This should
indeed be the case , since both codes fall back
on the solution of the full wave equation for the
complete geometry.

ActiHF calculates a remarkably good solu-
tion in the shadow zone of the strip but shows
strong discontinuities in the pressure field at the
shadow boundary, which is classical in a High
frequency method.

With decreasing wavelength (increasing fre-
guency), the diffraction effect isless efficient (the
pressure decreases below the strip) so that the
shielding effect becomes stronger (e.g. Fig. 9
compared to Fig. 12).

With larger distance of the source from the
strip, the pressure maxima adjacent to the longer
sides of the strip become more pronounced, com-
pare e.g. for A = 1.0 Fig. 19 (z= 1.5) with Fig.
11 (z=0.5), i.e. the shielding of the source by
the strip becomes less efficient when the source
height increases.

=

(a) analytical solution

l:d';

(c) ActiHF

(b) BEM solution

(d) ACTRAN

Fig. 9 Norm of total pressure | Pr | on plane
z= -5, long strip A = 2, source height z= 0.5
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(d) ACTRAN :
not calculated

(©) ActiHF (d) ACTRAN (©) ActiHF

Fig. 10 Norm of total pressure | Pr | on plane Fig. 12 Norm of total pressure | Pr | on plane
z= -5, long strip A = 1.5, source height z= 0.5 z= -5, long strip A = 0.5, source height z= 0.5

&

(a) analytical solution (b) BEM solution

&
o o
fose fose
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(a) analytical solution (b) BEM solution

(©) ActiHF (d) ACTRAN

Fig. 13 Norm of total pressure | Pr | on plane
z= -5, long strip A = 2, source height z= 1

(C) ActiHF (d) ACTRAN

Fig. 11 Norm of total pressure | Pr | on plane
z= -5, long strip A = 1, source height z= 0.5
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(b) BEM solution

(d) ACTRAN :
not calculated
(c) ActiHF (d) ACTRAN (c) ActiHF
Fig. 14 Norm of total pressure | Pr | on plane Fig. 16 Norm of total pressure | Pr | on plane
z= -5, long strip A = 1.5, source height z=1 z= -5, long strip A = 0.5, source height z=1
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(a) analytical solution (b) BEM solution (a) analytical solution (b) BEM solution
(c) ActiHF (d) ACTRAN (c) ActiHF (d) ACTRAN

Fig. 15 Norm of total pressure | Pr | on plane Fig. 17 Norm of total pressure | Pr | on plane

z= -5, longstripA = 1, source height z= 1 z= -5, long strip A = 2, source height z= 1.5
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(a) analytical solution (b) BEM solution

(c) ActiHF (d) ACTRAN — -
Fig. 18 Norm of total pressure | Pr | on plane - . - ]

z= -5, long strip A = 1.5, source height z= 1.5

(a) analytical solution (b) BEM solution
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(d) ACTRAN :
not calculated

(c) ActiHF

Fig. 20 Norm of total pressure | Pr | on plane
z= -5, long strip A = 0.5, source height z= 1.5

(a) analytical solution (b) BEM solution

o
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(C) ActiHF (d) ACTRAN

Fig. 19 Norm of total pressure | Pr | on plane
z= -5, long strip A = 1, source height z= 1.5



5.2 Quantitative description

In order to compare the results quantitatively, the
total pressure on the observer plane is plotted
along the line x = 0 (y-traverse) for the four dif-
ferent methods (c.f. Fig. 21). Fig. 23 showsthe
calculated pressure for the source height z= 0.5,
Fig. 24 for the source height z= 1.0, and Fig.
25 for the source height z= 1.5. Every fig-
ure contains four subfigures corresponding to the
four different wavelengths A = 0.5,1.0,1.5,2.0
respectively.

As a general rule, the different methods all
give quite similar results. In particular, the posi-
tion of the multiple maxima in the shadow zone
as function of the wavelength agree well for the
different approaches. It should be mentioned
however that the difference in the shadow zone
between the results calculated by the high fre-
guency methods on the one hand (Cooke's An-
alytical method and ActiHF) and the BEM and
ACTRAN results on the other hand, grows with
increasing wavel ength and distance of the source
from the strip, as depicted in Fig. 25(d)(highest
source and biggest wavelength): in this particu-
lar case, the difference between the BEM method
and the analytical method reaches 4.5dB on the
maximum lobe and the difference between the
BEM method and ActiHF reaches 3.5dB (Al-
though the total pressure has been plotted, it
IS more common to give the difference levels
in decibel). As expected, the diffraction be-
comes more efficient (more diffracted field) with
increasing wavelength, as can been seen when
comparing the main lobe located at y = 0 in Fig.
23 (@), (b), (c) and (d): the amplitude differ-
ence can reach more than 7dB on the maximum
lobe(Fig. 23(a) and Fig. 23(d)). For a better in-
terpretation of the different results, it is interest-
ing to cal cul ate the geometric shadow zone extent
for the different source positions, as depicted in
Fig. 22: the higher the source, the narrower the
extent of the shadow zone. Indeed, on the ob-
server plane located at z= —5 under the strip,
the shadow zone extents from —11 to +11 for
source height 0.5, from —6 to 6 for source height
1 and from —4.3to 4.3 for source height 1.5. Ac-
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cording to that, we can see that in the shadow
zone, for a given wavelength (e.g. A = 0.5 Fig.
23(a), 24(a), 25(a)) the pressure level is constant
in the shadow zone but increases in the illumina-
tion zone at each side of the strip. The amplitude
change between two different source heights can
reach 6dB.

Fig. 21 liney-traverse under the strip

s Height source 1.5
@ Height source 1

eight source 0.5

-11 0 11

Fig. 22 shadow zone under the strip
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6 Short Strip Diffraction

6.1 Qualitative description

In this section, the results for the scattering of
the monopole source by the short plane are pre-
sented. Before making a quantitative comparison
of the calculated pressures, a qualitative descrip-
tion of the pressure field in the observer plane be-
low the strip will be given and discussed.

For the analytical approximation based on
Cooke's theory, only the two longer edges of the
plane were taken into account, like in the previ-
ous long strip case. Therefore, since the short
plane is significantly farther away from being a
two dimensional geometry, only a crude approx-
imation of the pressure field could be expected.

Fig. 26 to Fig. 29 show the pressure field
for the four wavelengthsA = 2.0,1.5,1.0,and 0.5
and the source position z= 0.25, Fig. 30 to Fig.
33 depict the results for the source position z=
0.5, and Fig. 34 to Fig. 37 for the source position
z=0.75.

Since the qualitative behaviour of the results
does not change much with the source position,
only the case z= 0.25 (Fig. 26 to Fig. 29) will be
discussed in more details.Fig. 26 shows the case
A = 2.0. In the analytical approximation, Fig.
26(a), one sees a zone of low pressure along the
x-axis increasing with distance from the origin,
and that is not observed in the BEM, ActiHF or
ACTRAN results. Thisis due to the assumption
of infinite long diffracting edges in the analytical
approximation. However, the analytical approxi-
mation shows surprisingly good results along the
y-axisnear x = 0.

The four maxima of the pressure near the ori-
gin of the coordinates are characteristic of the
BEM data, c.f.Fig. 26(b). These maximacan also
be found in the shadow zone of the ActiHF calcu-
lation, for instancein Fig. 27(c). With decreasing
wavelength theray tracing code ActiHF becomes
better in the shadow zone as can been seen when
comparing Fig. 33(b) and Fig. 33(c) for instance.
Nevertheless, ActiHF still shows discontinuities
at the shadow boundaries of the plane. Generally,
ActiHF gives better results for the longer strip.
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(a) analytical solution (b) BEM solution

I: . I.’

(d) ACTRAN

(c) ActiHF

Fig. 26 Norm of total pressure | Pr | on plane
z= —2, short strip A = 2, source height z= 0.25

i)
R

(a) analytical solution (b) BEM solution

I::

(C) ActiHF (d) ACTRAN

Fig. 27 Norm of total pressure | Pr | on plane
z=—2,shortstripA = 1.5, source height z= 0.25
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I“ = I . I:’

(@) analytical solution (b) BEM solution (a) analytical solution (b) BEM solution

(C) ActiHF (d) ACTRAN (C) ActiHF (d) ACTRAN

Fig. 28 Norm of total pressure | Pr | on plane Fig. 30 Norm of total pressure | Pr | on plane
z=—2, shortstripA = 1.0, source height z= 0.25 z= —2, short strip A = 2 source height z= 0.5

. I:’ Is “ H I Is

(a) analytical solution (b) BEM solution (a) analytical solution (b) BEM solution
_ (d) ACTRAN : -
I_# not calculated I . I
(c) ActiHF (c) ActiHF (d) ACTRAN

Fig. 29 Norm of total pressure | Pr | on plane Fig. 31 Norm of total pressure | Pr | on plane
z=—2, short strip A = 0.5 source height z= 0.25 z= —2, short strip A = 1.5 source height z= 0.5
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(@) analytical solution (b) BEM solution

| 4 . I - I
() ActiHF (d) ACTRAN
Fig. 32 Norm de total pressure | Pr | on plane . I . I

z= —2, short strip A = 1 source height z= 0.5

(a) analytical solution (b) BEM solution
() ActiHF (d) ACTRAN

I Fig. 34 Norm of total pressure | Pr | on plane
' z= —2, short strip A = 2 source height z= 0.75

(a) analytical solution (b) BEM solution

(d) ACTRAN :
not cal cul ated

(c) ActiHF

Fig. 33 Norm of total pressure | Pr | on plane
z= —2, short strip A = 0.5 source height z= 0.5
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(a) analytical solution (b) BEM solution

I:’ n I

(d) ACTRAN

Fig. 35 Norm of total pressure | Pr | on plane
z=—2, short strip A = 1.5 source height z=0.75

f? - I

(a) analytical solution (b) BEM solution

I:’ n I

(d) ACTRAN

(c) ActiHF

(c) ActiHF

Fig. 36 Norm of total pressure | Pr | on plane
z= —2, short strip A = 1 source height z= 0.75

6.2 Quantitative description

In order to compare the results quantitatively, the
pressure on the observer plane below the short
diffracting plane is plotted along they — traverse
lineat x=0, i.e. on aline below the plane per-
pendicular to the longer edges.
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(a) analytical solution

'

(b) BEM solution

(d) ACTRAN :
not calculated

(©) ActiHF

Fig. 37 Norm of total pressure | Pr | on plane
z=—2, short strip A = 0.5 source height z= 0.75

Fig. 39 shows the pressure calculated with
the different methods for the source height z =
0.25, Fig. 40 for the source height z= 0.5 and
Fig. 41 for the source height z= 0.75. Every
Figure contains four subfigures corresponding to
the four different wavelengths. Generally speak-
ing, the four considered methods give quite cor-
responding results for the smaller wavelengths
A=05andA=10 ForA=15and A =20
the differences become larger. In the ActiHF re-
sults, we still can see numerical artefacts inherent
to such a method.

With respect to the long strip results, one
noticeable point is the general behaviour of the
pressure field: the curves are no longer symetri-
cal since the monopole sourceis closer from one
edge of the plane. This will lead to a more pro-
nounced diffracting effect on this side. Indeed,
as can been seen on each Figure concerning the
short planeresults, the maximum | obe of pressure
islocated onthey— positive side. Moreover, like
for the strip case, the diffraction becomes more
efficient with increasing wavelength, as can been
seen when comparing the main lobe in Fig. 39
(@), (b), (c) and (d): the amplitude difference can
reach more than 7dB (Fig. (a) and Fig. (b)).

For a better interpretation of the different
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results, it is again interesting to calculate the
geometric shadow zone extent for the different
source positions, as depicted in Fig. 38: the
shadow zone appears non symetrical and has
moved in the opposite side of the source dis-
placement. Again the higher the source, the nar-
rower the extent of the shadow zone. Indeed, on
the observer plane located at z = —2 under the
short plane, the shadow zone extents from —3.2
to+2.3for source height 0.25, from —4.5to 3for
source height 0.5 and from —8.5 to 5 for source
height 0.75. We can see that for a given wave-
length (e.g. A = 0.5 Fig. 39, 40, 41) the pres-
sure level increases in the illumination zone in
they — positive side. Therefore the shielding ef-
fect is more efficient on the opposite side of the
source.

. ¢
» Height source 0.5
' Height source 0025

45 [ 3

Fig. 38 shadow zone under the plane
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Monopole Diffraction by Generic Plane Geometries

7 Conclusion

The shielding effect of a monopole source by a
long strip and a short plane has been calculated
by four different methods. a simple analytical
approximation based on Cooke's asymptotic so-
[ution, a boundary element method (BEM) called
ACTIPOLE, afinite element code ACTRAN, and
a ray-tracing code ActiHF. Generally, this study
has enabled the crossed-validation of the analyti-
cal code and of the three numerical codesin sim-
ple configurations. We will therefore be able to
use these codes in future studies with more com-
plex geometries. The choice of the appropriate
code will then depend on the problem complex-
ity: to take into account the influence of a mean
flow, the ACTRAN code will be used, its limita-
tion being arestriction to low frequencies. With-
out flow, a BEM code like ACTIPOLE will be
preferred in alow and medium range frequency,
whereas the ray-tracing tool ActiHF will be used
in the High frequency domain. The advantage of
ActiHF compared to aBEM codeisthat the latter
needs the meshing of the shielding surface, and
a longer computational time. In the ray-tracing
method, no meshing is needed but the metho