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École Centrale de Lyon, France





Remerciements

Avant toutes choses, je voudrais remercier M. Juvé, directeur du centre acoustique du
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Résumé

Le bruit de bord de fuite à large bande est l’un des contributeurs principaux du bruit

des soufflantes de turboréacteurs modernes. La double nécessité de mieux comprendre sa

génération et de le réduire a suscité le présent travail, essentiellement expérimental.

L’étude se focalise sur l’effet de grille provoqué par la diffraction des ondes acoustiques sur

les aubes adjacentes. Une grille d’aubes linéaire de solidité 1,43 est instrumentée et adaptée

à la mesure acoustique dans le secteur aval pour plusieurs vitesses d’écoulement et plusieurs

angles d’attaque. Le bruit de bord de fuite de la grille d’aubes prédomine ainsi sur une

large gamme de fréquence. L’effet de grille se manifeste à travers des résonnances dans la

grille, des interférences dans le champ lointain et à travers la dépendance en vitesse des

spectres acoustiques. Les données d’entrée de modèles analytiques décrivant statistiquement

la turbulence des couches limites sont directement mesurées sur les aubages.

Le modèle de bruit de profil isolé d’Amiet fournit une estimation convenable des niveaux

de bruit suggérant que la déformation des spectres par l’effet de grille est de faible amplitude.

Nous avons ensuite adapté à la configuration expérimentale le modèle de Glegg qui tient

compte des interactions entre pales. Il fournit des estimations de spectres acoustiques s’écar-

tant de 3 dB de la prédiction de profil isolé, confirmant la conclusion précédente. Cependant

ce dernier modèle décrit mieux les interférences observées en champ lointain.

La réduction du bruit de bord de fuite est ensuite abordée, dans un premier temps sur

profil isolé au moyen de brosses insérées au bord de fuite. Une réduction de 4,5 dB est ainsi

obtenue sur une large gamme de fréquences. Une étude de corrélation aérodynamique aux fils

chauds dans le sillage des brosses montre qu’elles décorrèlent les structures turbulentes dans

la direction de l’envergure ce qui peut expliquer partiellement la réduction du bruit observée.

Dans un deuxième temps, des chevrons dessinant des dents de scie dans la direction de

l’envergure sont appliqués aux bords de fuite de la grille d’aubes. Nous retrouvons alors les

observations faites avec ces dispositifs sur les profils isolés. Aucun effet de couplage entre la

réduction du bruit et l’effet de grille n’est observé. Des mesures de vélocimétrie par images

de particules dans le sillage des chevrons montrent que la couche limite de l’extrados est

éloignée de la surface du profil fournissant un mécanisme admissible de réduction du bruit.

Un deuxième mécanisme crédible est la décorrélation dans la direction de l’envergure de la

nappe de vorticité lâchée dans le sillage suite à la condition de Kutta. Enfin, nous étudions

l’effet de l’inclinaison du bord de fuite par rapport à l’écoulement et montrons par une prise

en compte de cette géométrie dans le modèle d’Amiet qu’il peut également aboutir à une

réduction acoustique.
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Abstract

Broadband trailing edge noise is one of the main contributors to modern turbofan noise.

The current need for both understanding and reducing those sources motivated the present

work.

This study focuses on the cascade effect which is produced by the scattering of acoustic

waves on neighbouring blades. A seven blade linear cascade is set up for acoustic measure-

ments in the downstream sector with varying speed and angle of attack. Broadband trailing

edge noise is thus the main noise source in the facility on a wide frequency range. Acoustic

resonances in the cascade and far field interferences as well as specific velocity dependence

are proofs of the sought blade interactions.

To give a more quantitative insight in the cascade effect, Amiet isolated airfoil trailing

edge noise model is first used. Its input data which are a statistical description of the turbulent

boundary layer are directly measured on the suction surface of the center blade. The noise

levels are fairly well predicted suggesting that the cascade effect only moderately affects the

far-field acoustic spectra. Glegg’s cascade model is then modified to fit the experimental set-up

and used with the same input data. The estimates differ from the isolated airfoil predictions

from ±3dB confirming the preceeding conclusions. However far field interferences are well

recovered by Glegg’s model.

Noise reduction is then assessed in this study. First, brushes are inserted in an isolated

airfoil trailing edge and a broadband noise reduction of 4,5 dB is obtained. A hot wire coher-

ence study is carried out in the near wake of the brush showing that spanwise decorrelation

could be partly responsible for the observed noise reduction.

Trailing edge serrations are finally applied on the cascade trailing edges and the same

reduction potential than on isolated airfoil with the same device is recovered. This shows

that the cascade effet has little influence on the noise reduction process. This mechanism is

more likely to be threefold. Particle image velocimetry measurements show that the suction

side boundary layer is thrown out from the airfoil surface which could result in smaller induced

surface pressure. Secondly, the vorticity sheet shed in the wake because of the Kutta condition

is necessarily less coherent in the spanwise direction with the serrations than with the straight

edge. Last, the reduced relative angle between the flow and the local trailing edge could also

theorically reduce the far-field noise. This has been investigated analytically by means of a

modification of Amiet’s model to account for the sweep angle of the blade.
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2.4.3 Choix du paramètre de périodicité B . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 72
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2.4.7 Densité spectrale de puissance acoustique . . . . . . . . . . . . . . . . 81

2.4.8 Comparaison aux mesures acoustiques . . . . . . . . . . . . . . . . . . 82

2.5 Conclusion . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 84
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Nomenclature des notations

Les notations suivantes sont conservées dans l’intégralité du document.

Lettres romaines

bc constante de Corcos

B paramètre de périodicité

c = 2b [m] corde du profil

c0 [m/s] vitesse du son

CD coefficient de trâınée

CL coefficient de portance

Cp coefficient de pression

f [Hz] fréquence

Gij [Pa2/Hz] interspectre des signaux des sondes i et j

hc [m] amplitude des chevrons, selon la corde

He nombre de Helmholtz

k [m−1] nombre d’onde acoustique
−→
K = (Kx,Kz)[m

−1] vecteur de nombre aérodynamique

ℑ partie imaginaire

I fonction de transfert aéroacoustique du modèle d’Amiet

J fonction de transfert aéroacoustique du modèle de Glegg

lz [m] longueur de cohérence transverse

M nombre de Mach=U/c0
p∞ [Pa] pression atmosphérique

Re nombre de Reynolds

ℜ partie réelle

s [m] espace interaubes

Spp [dB] DSP de pression acoustique en champ lointain

St nombre de Strouhal

Tu=u′/U taux de turbulence

U [m/s] vitesse de l’écoulement

Uc [m/s] vitesse de convection

u′ [m/s] vitesse fluctuante

(−→x ,−→y ,−→z ) repère direct lié au profil.

(−→x suivant la corde, −→y normal au plan du profil,

orienté du côté de l’extrados)

Z [Pa.s/m] impédance acoustique
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Nomenclature des notations

Lettres grecques

α = U/Uc rapport des vitesses de l’écoulement et de convection

αt [◦] angle d’attaque géométrique (profil isolé)

α∗ [◦] angle d’attaque aérodynamique effectif (profil isolé)

α1 [◦] angle d’attaque géométrique de la grille d’aubes

β =
√
1−M2 paramètre de compressibilité

β1 [◦] angle de front de grille

γ2 cohérence

δ [m] épaisseur de couche limite

δ∗ [m] épaisseur de déplacement

δm [m] différence de marche acoustique

η [m] espacement des sondes suivant l’envergure

θ [◦] Angle d’écoute par rapport à la corde

θ∗ [m] épaisseur de quantité de mouvement

λc [m] période des chevrons suivant l’envergure

λ [m] longueur d’onde acoustique

ξ [m] espacement des sondes suivant la corde

ρ0 [kg/m3] masse volumique du milieu ambiant

σ = c/s solidité de la grille

Φpp [dB] spectre de pression pariétale

χ [◦] angle de calage

ω [rad.s−1] pulsation

Acronymes

DSP Densité spectrale de puissance

ECL Ecole Centrale de Lyon

ISV R Institute of Sound and Vibration Research

LES Simulations aux grandes échelles (Large Eddy Simulation)

NLR Nationaal Lucht- en Ruimtevaartlaboratorium

PWL DSP de puissance acousique

RANS Simulation moyennée des équations de Navier-Stokes (Reynolds Averaged Navier-Stokes)
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Introduction

Problématique générale

Depuis plusieurs décennies en Europe, le trafic aérien civil crôıt de manière continue.

D’après l’Eurostat [43, 42], en France, le nombre de passagers a augmenté de 27% entre

2000 et 2010 et de 28% pour les marchandises ; il en est de même pour les pays voisins. Cette

croissance va vraissemblablement se poursuivre dans le futur à court et moyen terme à hauteur

de 5% par an [52]. Dans les pays émergents (Chine, Inde, Brésil etc..), cette croissance est

encore plus spectaculaire et la densité du trafic aura bientôt rattappé celle des pays développés

(Europe, Amérique du Nord, Japon).

Parallèlement à cette augmentation du nombre de trajets aériens, l’urbanisation crois-

sante de la périphérie des grandes villes fait que les aéroports ne sont plus éloignés des lieux

d’habitations et que des problèmes de nuisances sonores apparaissent. L’ACNUSA 1 recense

ainsi les plans de gêne sonore (PGS) des aéroports construits sur l’indice acoustique LDEN

qui est pondéré sur une journée de 24h. La figure 1 présente le PGS de l’aéroport d’Orly. De

nombreuses habitations sont effectivement situées en zone 3 dite de “nuisance modérée“ et

certaines sont situées en zone 2 de ”forte nuisance“.

Figure 1 – Plan de Gêne Sonore de l’aéroport d’Orly. : limite extérieure de zone 1 (LDEN

70), : limite extérieure de zone 2 (LDEN 65), : limite extérieure de zone 3 (LDEN 55).

D’après l’ACNUSA [3].

Pour protéger les populations au voisinage de ces aéroports, des directives européennes [1]

limitent les niveaux de bruit générés par un appareil. Afin de répondre à ces exigences, les

1. Autorité de Controle des NUiSances Aéroportuaires
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30%
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47%
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28%
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Figure 2 – Sources de bruit principales d’un avion long courrier Airbus. (d’après Desvi-

gne [38]). : jet, : soufflante amont, : soufflante aval, : combustion, : cellule.

constructeurs n’ont d’autre choix que de réduire le bruit à la source, c’est-à-dire de modifier

leurs avions dès la conception pour que le bruit généré soit moins important.

Quelles sont donc les sources acoustiques à réduire ? Les plus forts niveaux observés près

des aéroports concernent les phases d’approche et de décollage des appareils. La répartition

des contributions acoustiques dépend fortement de ces phases comme le montre la figure 2.

Au décollage, les réacteurs sont poussés à pleine puissance, les contributions principales provi-

ennent de ce fait du jet et de la soufflante. En phase d’approche, les moteurs fonctionnent à

régime réduit, la part du jet dans le bruit rayonné est donc réduite, tandis que la soufflante

conserve une forte participation. Le bruit de cellule est fortement accru du fait de l’utilisation

de dispositifs hypersustentateurs tels que les volets et les becs de bord d’attaque ou encore

les trains d’atterrissage.

Dans ces deux phases cruciales pour la gêne acoustique, la soufflante contribue à hauteur

d’environ 45% du bruit produit et c’est sur la réduction du bruit de cet élément que porte

le présent travail. La soufflante dont un exemple est présenté sur la figure 3 est la première

machine tournante que rencontre l’écoulement ; elle fournit environ 80% de la poussée au

décollage. En aval de la soufflante, l’écoulement est partagé en deux parties dans les réac-

teurs modernes (appelés réacteurs double flux). Le flux primaire proche du moyeu traverse

un compresseur multi-étagé pour arriver dans la chambre de combustion dans des condi-

tions favorables. Cet écoulement chaud est ensuite évacué à l’arrière du réacteur, après avoir

traversé la turbine, elle aussi multi-étagée, dont le rôle est de récupérer une partie de l’énergie

pour faire tourner la soufflante et assurer l’alimentation de l’appareil en électricité. Le flux

secondaire plus froid est, lui, situé sur la périphérie, proche du carter et il est rejeté dans le

jet aval après avoir été redressé par un stator (OGV 2) et avoir rencontré quelques éléments

structuraux. Il permet une réduction importante du bruit du jet primaire. En outre, un fort

taux de dilution, défini comme le rapport des débits à froid du jet secondaire sur le jet pri-

2. Outlet Guide Vanes
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Introduction

maire, peut apporter un gain appréciable du point de vue aérodynamique s’il est suffisamment

élevé, c’est pourquoi il est typiquement de l’ordre de la dizaine dans les moteurs modernes

(8, 6 pour le turboréacteur Trent 900 de Rolls-Royce équipant l’A380). Agir sur la géométrie

de la soufflante influence donc potentiellement l’intégralité de l’aérodynamique du moteur.

En conséquence, nous cherchons des dispositifs discrets du point de vue de leur implanta-

tion, qui permettent de réduire le bruit de la soufflante sans en bouleverser les performances

aérodynamiques.

Parmi les sources acoustiques associées à la soufflante, on distingue classiquement :

– les sources tonales qui sont liées à tous les phénomènes périodiques telles que le passage

des aubes du rotor devant celles du stator,

– les sources à large bande où interviennent des phénomènes aléatoires, la turbulence

jouant un rôle de premier plan.

Figure 3 – Photographie d’une soufflante d’Airbus A380.

Dans les dernières décennies, les efforts se sont concentrés sur la réduction du bruit de raie

(tonal) si bien que dans un moteur de taux de dilution de 5, la suppression totale du bruit

tonal n’apporterait qu’un gain de 2,2 EPNdB 3 [52]. Pour aller plus loin, il faut nécessairement

réduire les principales sources de bruit à large bande, qui sont les suivantes en fonctionnement

nominal :

– le bruit d’ingestion de turbulence atmosphérique : les structures turbulentes de l’at-

mosphère impactent les pales de la soufflante et produisent du bruit principalement en

basse fréquence du fait de leur grande dimension,

– le bruit d’interaction rotor/stator : les sillages issus du rotor contiennent des couches

fortement turbulentes du fait des cisaillements importants. Elles impactent les aubes

du stator et créent un important bruit à large bande principalement vers l’aval,

– le bruit à large bande de bord de fuite : les couches limites turbulentes qui se développent

en surface des aubages du rotor franchissent le bord de fuite et sont diffractées par

celui-ci. Le rayonnement acoustique a lieu principalement vers l’amont. Un phénomène

identique a lieu naturellement sur les aubes du stator,

– le bruit de jeu est lié à la création de tourbillons en tête d’aubes suite à la surpression

de l’intrados par rapport à l’extrados. Divers tourbillons peuvent être mis en évidence

comme le tourbillon de jeu, le tourbillon secondaire et le tourbillon de séparation [66].

Sur le plan européen, le projet FLOCON dont ce travail fait partie intégrante s’est donné

3. Effective Perceived Noise Level
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Introduction

pour but de développer des techniques de réduction de ces différentes sources dont l’efficacité

de rayonnement est comparable. Pour réduire significativement le bruit total, il est nécessaire

de traiter séparément chacune de ces sources. Dans le présent travail, nous nous consacrons

spécifiquement à la réduction du bruit de bord de fuite à large bande qui est souvent qualifié

de ”bruit propre“ puisque c’est le seul bruit qui subsiste lorsqu’un aubage est isolé de toutes

les perturbations extérieures.

Le bruit de bord de fuite à large bande a été bien étudié dans la littérature au moyen de

profils isolés plongés dans des souffleries anéchöıques à faibles taux de turbulence [22, 131,

100, 120] et des moyens efficaces de réduction de bruit ont été mis au point. Cependant,

comme on peut le constater sur la figure 3, les aubes de la soufflante ne sont pas isolées :

la distance inter-aubes s variable suivant l’envergure est souvent inférieure à leur longueur

de corde c. On parle alors de grille d’aubes. Cet empilement serré des aubages a sans aucun

doute un effet sur le bruit produit car il est à l’origine de multiples réflexions entre les

aubes et plus généralement d’une modification du processus de diffraction acoustique. S’il a

été abordé théoriquement par Glegg et Howe [79, 57], ce phénomène a été très peu étudié

expérimentalement et rarement mis en évidence.

Par ailleurs, la réduction de bruit obtenue avec les dispositifs précédents adaptés au cas

du profil isolé peut être beaucoup moins efficace en grille d’aubes et l’imbrication éventuelle

de ces différents effets a suscité ce travail de thèse.

Objectifs de l’étude

Le premier objectif de ce travail est de mettre en évidence l’effet de grille acoustique sur le

bruit de bord de fuite à large bande au moyen d’une étude expérimentale. Pour ce faire, nous

utilisons une grille linéaire constituée de sept aubes identiques et régulièrement espacées. Nous

nous appuyons à la fois sur nos résultats expérimentaux et sur des modèles analytiques de

bruit dédiés aux profils isolés ou aux grilles d’aubes. Un des buts de cette étude est également

l’évaluation de ces modèles pour lesquels la grille d’aubes fournit un montage expérimental

unique de validation.

Ensuite, nous souhaitons étudier des dispositifs passifs de réduction du bruit à large bande,

c’est-à-dire ne nécessitant pas l’introduction d’énergie dans le système. L’utilisation de l’un

de ces dispositifs dans le montage de la grille d’aubes est envisagé dans le but de mettre

en évidence un éventuel couplage entre les mécanismes de réduction du bruit et l’effet de

grille. Par ailleurs, un autre dispositif n’est testé que sur profil isolé puis utilisé pour réduire

les effets d’installation dans l’expérience de la grille d’aubes. Enfin, pour les dispositifs de

réduction de bruit étudiés, nous chercherons à comprendre par quels mécanismes physiques

le bruit produit peut être réduit.

Organisation du mémoire

Ce manuscrit est composé de quatre chapitres. Dans le premier chapitre, l’installation de la

grille d’aubes linéaire est présentée. Les résultats expérimentaux sont de type aérodynamiques

et acoustiques. Les phénomènes de résonances dans la grille et des premiers effets de réflexion

acoustique entre les aubes sont étudiés. Le deuxième chapitre est consacré à l’étude de modèles

analytiques existants. Nous utiliserons à la fois des modèles de profils isolés et des modèles
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de grille qui seront adaptés au cas de l’expérience de grille. La sortie de ces modèles est

directement comparée aux mesures acoustiques. Le troisième chapitre concerne l’étude de

dispositifs de réduction du bruit que nous appliquons sur un profil isolé et nous chercherons

à expliquer les causes de la réduction du bruit mesurée. Le quatrième et dernier chapitre est

dédié à l’utilisation d’un dispositif de réduction du bruit dans la grille d’aubes. Les études

bibliographiques couvrant ces différents champs d’investigation sont présentées au fil du texte.
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Chapitre 1

Mesure du bruit de bord de fuite

d’une grille d’aubes linéaire

Le bruit propre d’un profil isolé permet d’appréhender les mécanismes de transfert aéro-

acoustiques qui sont en jeu dans le bruit de bord de fuite d’un rotor. En revanche, il ne restitue

pas les effets liés à la rotation, à la géométrie annulaire et à la présence des pales voisines.

Afin de ne pas superposer ces effets et donc de ne pouvoir les étudier, c’est ce dernier aspect,

désigné par effet de grille que nous nous proposons d’examiner expérimentalement dans ce

premier chapitre. L’effet de grille est double : d’une part, les champs de vitesse et de pression à

proximité d’une grille d’aubes sont différents de ceux qui s’établissent autour d’un profil isolé.

Ces champs aérodynamiques particuliers peuvent affecter les couches limites des aubages qui

sont à l’origine du bruit de bord de fuite. D’autre part, l’encombrement géométrique des pales

agit sur la génération et la propagation des ondes par réflexion/diffraction et par résonance.

C’est ce deuxième effet, principalement acoustique, qui nous intéresse en premier lieu. Son

influence crôıt avec la solidité de la grille 1 et d’après la littérature [57] il peut altérer d’environ

5 dB le bruit produit.

Pour étudier l’effet de grille indépendamment de tous les autres effets géométriques, on

peut avoir recours à une grille d’aubes linéaire fixe qui correspond à un rotor déroulé à rayon

donné. La grille linéaire comporte généralement un nombre de pales infini dans les études

analytiques et les simulations numériques soit par définition mathématique soit au moyen

des conditions de périodicité imposées dans les canaux inter-aubes. Dans les bancs d’essais,

la grille est finie pour des raisons pratiques évidentes, même si les parois rigides peuvent

rétablir partiellement la périodicité. Les études purement aérodynamiques se focalisent sur

les aubes centrales où un comportement de grille est effectivement atteint mais à des fins

aéroacoustiques, quelques précautions supplémentaires s’imposent si l’on veut être à même

de mesurer le bruit rayonné par les bords de fuite.

Parker [106, 107] a utilisé une grille d’aubes linéaire pour mettre en évidence des réso-

nances internes. Son étude concerne un ensemble discret de fréquences auxquelles de très

fortes fluctuations de pression (de l’ordre de grandeur de la pression dynamique) sont ob-

servées. En 2001, Sabah & Roger [125, 126] ont élaboré une installation expérimentale de

grille d’aubes linéaire pour mesurer du bruit d’interaction à large bande et du bruit de bord

de fuite. Leur étude n’a pas permis de mettre en évidence un effet de grille prononcé malgré la

1. rapport de la corde sur l’espacement inter-aubes
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Chapitre 1. Mesure du bruit de bord de fuite d’une grille d’aubes linéaire

solidité élevée σ = c/s = 1, 43, c étant la corde du profil et s le pas inter-aubes. La difficulté

de ce type de montage est d’isoler et de mesurer le bruit de bord de fuite tout en conservant le

comportement aérodynamique de la grille. En particulier, pour l’étude du bruit propre dont

l’efficacité est plutôt faible, l’élimination de toutes les sources parasites conduit à réaliser un

écoulement incident uniforme et peu turbulent.

Si son utilisation pour l’acoustique est rare, la grille d’aubes n’en est pas un moins outil

courant en aérodynamique : Emery & al. [41] ont réalisé une étude systématique du profil

NACA 6512-10 en configuration de grille d’aubes en faisant varier la solidité σ, l’angle d’at-

taque α1, l’angle de calage χ et la vitesse de l’écoulement U1 et des méthodes expérimentales

avancées existent pour les grilles d’aubes [74, 92, 136].

Le manque relatif d’études expérimentales sur l’acoustique des grilles d’aubes linéaires a

suscité le présent travail où nous reprenons la grille d’aubes de Sabah & Roger avec quelques

améliorations et nous nous efforçons d’en mesurer le bruit de bord de fuite sur la plus large

plage de fréquences possible. Ces mesures serviront de point de comparaison aux modèles

analytiques étudiés au chapitre 2 qui permettra d’évaluer l’étendue de l’effet de grille. A

terme, il s’agit de savoir si pour une solidité σ donnée, les modèles de bruit de profil isolé

suffisent à prédire le bruit d’une grille d’aubes. Nous choisissons ici une configuration de

référence, autour de laquelle nous ferons varier quelques paramètres aérodynamiques comme

l’angle d’attaque et la vitesse de l’écoulement.

Nous présentons ci-dessous l’installation expérimentale utilisée et les améliorations ap-

portées à la grille existante. Des mesures de pression pariétale moyenne et de fil chaud dans

le sillage permettent de contrôler le comportement aérodynamique de la grille d’aubes et de

la placer dans une situation de charge pertinente. Suite à quoi nous présentons les mesures

acoustiques en champ lointain. D’importance capitale pour le bruit généré, la structure de

la couche limite turbulente de l’extrados de l’aube centrale est ensuite étudiée au moyen de

mesures de pression pariétale instationnaire sur l’aube centrale. Finalement, nous étudions la

faisabilité d’un montage d’antennerie acoustique de champ proche destiné à étudier le bruit

de bord de fuite de la grille d’aubes dans des configurations bruyantes. Les résultats présentés

dans Finez & al.[46] sont en partie repris ici.

1.1 Installation expérimentale

La grille d’aubes est montée en sortie d’une veine d’essai débouchant dans la grande

chambre anéchöıque du LMFA. Elle est fixée entre deux plaques horizontales en sortie de

buse de largeur 450 mm et de hauteur 200 mm. Des parois latérales guident l’écoulement

autour de la grille, l’ensemble étant ouvert vers l’aval.

1.1.1 Géométrie de la grille d’aubes

La grille d’aubes utilisée est visible sur la figure 1.1-a identique à celle de Sabah &

Roger [125]. Sept profils NACA 6512-10 de corde c =100 mm et d’envergure L=200 mm

sont utilisés. Une coupe du profil est présentée sur la figure 1.1-b. Dans tout le manuscrit,

x désigne la coordonnée selon la corde, y la coordonnée normale au plan du profil, positive

du côté de l’extrados et négative du côté de l’intrados. z est la coordonnée en envergure telle

que le repère soit direct.

14



1.1. Installation expérimentale

(a) Photographie
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Figure 1.1 – Description de l’installation expérimentale

L’écart inter-aubes est constant et égal à s =70 mm. La solidité est donc σ = c/s = 1, 43.

Les aubes sont numérotées de 1 à 7 comme indiqué sur le schéma 1.1-b, l’aube n◦4 est donc

l’aube centrale.

L’orientation de la grille est définie sur la figure 1.1-b : l’axe de la vitesse amont U1 définit

par rapport la corde un angle d’attaque géométrique α1 et par rapport à la perpendiculaire au

front de grille un angle β1 de front de grille. L’angle de calage est χ = β1 −α1. L’écoulement

de sortie a un vecteur vitesse moyenne U2. Le microphone est placé au point M à 1, 8 m de

la grille à l’angle d’observateur θ par rapport à la corde des profils.

La configuration de référence choisie est U1 =80 m/s, α1 = 15◦ et β1 = 35◦ qui est proche

du point de rendement optimal d’après les mesures d’Emery & al. [41].

1.1.2 Prises de pression en paroi

Dix prises de pression pariétale moyenne sont insérées dans l’aube centrale n◦4 à mi-

envergure pour la mesure de la charge. Elles sont positionnées à 3, 8, 20 , 50 et 80% de corde

sur l’intrados et 2, 6, 19, 50 ,70 % de corde sur l’extrados et symbolisées par des points noirs

sur la figure 1.2-a.

De plus, l’extrados du profil central est équipé de sept prises de pression instationnaire

à proximité du bord de fuite pour caractériser la couche limite turbulente incidente. Elles

sont matérialisées par des croix vertes A à G sur la figure 1.2-b. Les espacements disponibles

dans la direction de l’envergure sont rapportés dans le tableau 1.1. Ces prises de pression

fluctuantes sont destinées à caractériser l’état de la couche limite de l’extrados qui a un rôle

majeur dans la génération du bruit.

Les six autres aubes sont équipées de deux prises de pression pariétale moyenne à 50% de

corde, une sur l’intrados et l’autre sur l’extrados. Ceci permet de vérifier l’homogénéité de la

charge sur les différentes aubes et d’optimiser ainsi au besoin la périodicité de l’écoulement

de grille.

1.1.3 Améliorations apportées à la grille d’aubes

Dans le présent travail, nous reprenons la grille utilisée dans l’étude de Sabah [125] et nous

en modifions trois éléments dans le but d’améliorer la mesure acoustique : il s’agit des parois
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Chapitre 1. Mesure du bruit de bord de fuite d’une grille d’aubes linéaire
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Figure 1.2 – Vues schématique de l’aubes centrale de la grille d’aubes avec les points de

mesure de pression. Les points noirs correspondent aux prises de pression pariétale moyenne

et les croix vertes aux prises de pression instationnaire

Sondes Distance (mm)

D-E 1

E-F 2.5

D-F 3.5

C-D 5

C-E 6

F-G 7

C-F 7.5

E-G 9.5

D-G 10.5

C-G 14.5

Table 1.1 – Espacement transverse des sondes situées à x/c = 90%.

latérales, des extrémités des plaques de maintien et des dispositifs d’échappement de couche

limite. Ces différentes parties de l’installation sont visibles sur le schéma de principe 1.3.

Dans l’étude de Sabah, les parois latérales du conduit immédiatement en amont de la

grille sont constituées de tissu de Nylon tendu sur un cadre en acier. Elles sont destinées à

guider l’écoulement jusqu’à la grille tout en permettant une mesure acoustique vers l’amont.

Ces parois sont susceptibles de nuire à la mesure acoustique pour plusieurs raisons. Leur

porosité permet l’établissement de micro-jets entrant dans le conduit amont sous l’effet de la

dépression créée par la grille. Ces jets peuvent être bruyants en hautes fréquences notamment.

De plus, ils génèrent de la turbulence convectée par l’écoulement principal qui peut interagir

avec les bords d’attaque des aubages et générer du bruit à large bande. La vibration du tissu

sous l’effet de l’écoulement rasant peut aussi constituer une source de bruit. Enfin, du point

de vue aérodynamique, la porosité de ces parois rend délicate l’homogénéisation du champ

de pression amont.

La première modification de la grille concerne donc ces parois. Sous l’impulsion des progrès

faits en 2000 dans le domaine de la localisation de sources [81, 117, 110, 139] où un tissu

de fibres d’aramide de type Kevlar est utilisé pour séparer la région de l’écoulement de la
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1.1. Installation expérimentale

Figure 1.3 – Schéma de l’installation et des éléments modifiés pour réduire le bruit de fond.

Les surfaces jaunes représentent les parois latérales accompagnatrices de l’écoulement ; les

bandes oranges symbolisent les brosses ajoutées aux extrémités des plaques de maintien et

des parois latérales ; les flèches bleues représentent le système d’échappement des couches

limites du convergent. Un système similaire est présent sur la face inférieure du convergent.

“région acoustique“ où sont placés les microphones, la première proposition consiste à utiliser

du Kevlar tendu sur un cadre incurvé en acier. L’intérêt de ce tissu est qu’il peut soutenir

une très forte tension. Cela permet de réduire le bruit de vibration. Son tissage est aussi plus

dense que celui du Nylon, ce qui limite le phénomène de micro-jets. Enfin, sa faible épaisseur

permet d’obtenir des pertes acoustiques par transmission très faibles comme le montrent

les résultats de l’annexe E. Les parois sont prolongées jusqu’en aval de la grille d’aubes de

manière à accompagner l’écoulement et des extenseurs visibles sur la photographie 1.4-a placés

au centre de ces parois permettent de conserver une forte tension du tissu malgré la déflexion

naturelle du cadre en son centre.

(a) Photographie de l’installation avec

les parois en Kevlar
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(b) Spectres acoustiques. : Sabah [125], : parois en Kevlar avec

échappements de couche limite et avec brosses, : parois en Kevlar

sans échappements de couche limite et avec brosses, : parois en

tôle sans échappements de couche limite et avec brosses,

Figure 1.4 – Validation acoustique des différentes améliorations successives de la grille à

α1 = 15◦, β1 = 35◦, U1 =80 m/s, θ = 50◦ .

Pour la comparaison, on a également confectionné des parois parfaitement imperméables

en tôle de même géométrie présents sur la photographie 1.1-a. Les microjets sont alors com-
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Chapitre 1. Mesure du bruit de bord de fuite d’une grille d’aubes linéaire

(a) Photographie du Pitot
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des bords d’attaque
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(b) Profils de vitesse moyenne en sortie de convergent, à 55cm du bord

d’attaque central sur la plaque de maintien supérieure. Avec ( ) et sans

( ) dispositif ”d’échappement de couche limite“.

Figure 1.5 – Etude de l’efficacité du dispositif d’échappement de couche limite.

plètement supprimés, la contrepartie étant que mes mesures acoustiques en amont sont im-

possibles avec ces parois.

La deuxième modification concerne les plaques de maintien : afin de réduire autant que

faire se peut le bruit de bord de fuite de ces plaques et des parois latérales, des pinceaux

d’épaisseur 1cm sont ajoutés à leur extrémité. On peut les distinguer sur la photographie 1.1-

a. Ces brosses sont en effet des dispositifs efficaces de réduction du bruit d’installation si elles

sont assez épaisses comme cela a déjà été observé dans le projet européen VALIANT. Elles

seront en fait étudiées dans le chapitre 3 de ce document dans une configuration beaucoup

plus fine adaptée au bord de fuite d’un aubage pour en réduire le bruit de bord de fuite.

Enfin la dernière modification concerne le système d’échappement de couches limites util-

isé par Sabah : la hauteur de veine à l’endroit des aubes est plus petite que la dimension de

sortie de convergent. La partie de l’écoulement incident qui est proche des parois (les couches

limites) est ainsi en principe évacuée. Pour voir si c’est bien le cas, une étude à l’aide d’un fil

chaud semblable à celui présent sur la figure 1.5-a est menée : la figure 1.5-b présente les profils

de vitesses moyennes dans la couche limite de la plaque de maintien supérieur. On voit que

la couche limite est plus fine lorsque ce dispositif d’échappement est supprimé. Ces disposi-

tifs ne remplissent pas leur rôle probablement à cause du fort blocage aérodynamique qu’ils

induisent. Les forts taux de turbulence impliqués dans ces couches limites sont également

susceptibles de produire du bruit d’interaction large bande au niveau des bords d’attaque.

Nous supprimons donc ces dispositifs de l’installation.

L’impact acoustique des améliorations successives apportées à la grille est présenté sur la

figure 1.4-b. Les spectres acoustiques après chaque modification sont tracés ; le point d’ob-

servation est situé à l’aval. Tous les spectres acoustiques de ce manuscrit sont des densités

spectrales de puissance (DSP). La transformée de Fourier discrète de la pression acoustique

p′(f) à la fréquence f sur la bande de fréquence concernée ∆f est reliée à la DSP par

Spp(f) = 10 × log10(p
′2(f)/∆f/p2ref) (dB). pref = 2 × 10−5 Pa est la pression acoustique de

référence.

Sur la figure 1.4-b, l’utilisation de parois en Kevlar réduit sensiblement le bruit mesuré

par rapport au tissu de Nylon de l’étude de Sabah. Ceci signifie qu’une réduction importante
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1.2. Pression pariétale moyenne

des sources parasites est obtenue car le bruit de bord de fuite des aubes est globalement

inchangé. Par ailleurs, la suppression des échappements de couche limite réduit encore da-

vantage le bruit mesuré, en particulier en basses fréquences. Enfin, l’utilisation des parois

en tôle permet d’encore baisser de presque 10 dB le spectre acoustique vers 1000 Hz. Ces

diminutions spectaculaires montrent que dans cette installation, de nombreuses sources para-

sites sont susceptibles de masquer le bruit de bord de fuite des aubes et qu’un soin particulier

doit être apporté quant au contrôle de la nature du bruit mesuré.

Il est légitime de se demander si le niveau ”plancher“ permettant de déceler le bruit de

bord de fuite des aubes est bien atteint avec les parois en tôle. La preuve en sera apportée

au chapitre 4 où l’insertion de dispositifs passifs dans les bords de fuite permettra de réduire

le bruit mesuré sur une large gamme de fréquences. C’est donc bien que le bruit de bord de

fuite des aubes est dominant dans cette installation.

Une pratique simple et courante en aéroacoustique expérimentale consiste à mesurer le

bruit de fond de l’installation en retirant du montage le (ou les) profil(s) étudié(s). On dispose

ainsi des niveaux de bruit du jet principal, des bords de fuite des plaques de maintien, des

couches limites et des vibrations de l’installation, en fait de toutes les sources parasites que

l’on a cherchées ici à réduire. Cette procédure suppose que ces sources soient inchangées en

présence du profil. Dans le cas présent, ce n’est pas le cas car la grille d’aubes dévie fortement

l’écoulement. Si on retire les sept aubages en laissant en place les parois latérales courbées,

un fort décollement apparâıt en aval de celles-ci. Il génère un bruit large bande important qui

n’existe pas dans le montage d’origine. Nous nous trouvons dans un cas où il est extrêmement

délicat d’estimer le niveau acoustique des sources parasites relativement à celui du bord de

fuite.

A l’issue de cette étude, nous choisissons pour la suite d’utiliser uniquement les parois

en tôle (sauf mention contraire), d’utiliser les brosses au bout des plaques de maintien et

des plaques latérales et de ne pas utiliser les échappements de couche limite. Les mesures

acoustiques sont donc limitées au secteur aval à de faibles angles d’écoute θ.

1.2 Pression pariétale moyenne

1.2.1 Aube centrale

La charge de la grille d’aubes dans la configuration de référence α1 = 15◦, β1 = 35◦,

U1 = 80 m/s est estimée à partir des mesures de pression pariétale moyenne sur l’aube

centrale. Nous utilisons le coefficient de pression Cp formé sur les mesures de pression statique

p1 et de vitesse moyenne U1 à l’amont et sur celle de la pression pariétale p(x).

Cp(x) =
p(x)− p1
1/2 ρU2

1

(1.1)

=
p(x)− p2
1/2 ρU2

1

+
∆p

1/2 ρU2
1

(1.2)

L’évaluation directe de l’expression 1.1 est délicate car le champ de pression amont p1 n’est

pas parfaitement homogène, même avec les parois en tôle. On la décompose donc en deux

termes (eq. 1.2) : le premier est intégralement mesuré et fait intervenir la pression statique

avale p2 identifiée dans l’expérience à la pression atmosphérique et le deuxième où figure le
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Chapitre 1. Mesure du bruit de bord de fuite d’une grille d’aubes linéaire

saut de pression statique moyenne de part et d’autre de la grille ∆p = p2 − p1. Ce terme est

évalué à 0,2 grâce au calcul numérique RANS 2 de Bock [18]. Ceci permet de comparer nos

mesures à la bibliographie sur la figure 1.6-a.
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(a) α1 = 15◦, β1 = 35◦, U1 = 80 m/s. mesures,

calcul numérique Bock, mesures Emery &

al. [41], mesures Sabah [125].
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(b) Mesures à plusieurs angles d’attaque avec

β1 = 35◦, U1 = 80 m/s. α1 = 13◦, α1 =

15◦, α1 = 17◦,

Figure 1.6 – Coefficient de pression pariétale moyenne Cp sur le profil central de la grille.

Cette comparaison est d’abord effectuée avec le résultat du calcul RANS-2D de Bock [18]

dans les mêmes conditions. Un seul canal inter-aube a été simulé mais des conditions de péri-

odicité ont été appliquées sur les frontières latérales. L’accord avec nos mesures est excellent,

en particulier à proximité du bord d’attaque sur l’intrados et sur l’extrados. Ceci suggère à

la fois qu’au centre de la grille, le comportement de grille d’aubes aérodynamique est atteint

et que la déflexion amont de l’écoulement (régulièrement observée dans les installations à

veine ouverte) est négligeable dans cette installation. C’est sans doute un effet positif des

parois latérales d’accompagnement. Les données expérimentales d’Emery pour une configu-

ration voisine (α1 = 14, 1◦ β1 = 30◦ σ = 1.5) sont également présentées et en bon accord. En

revanche, le coefficient de pression mesuré par Sabah est en moins bon accord à proximité

du bord d’attaque où on observe la trace caractéristique d’un angle d’attaque plus faible. Les

parois en Nylon sont en effet interrompues en amont de la grille occasionnant une déflexion

amont importante.

Nous avons fait varier l’angle d’attaque entre 13◦ et 17◦ sur la figure 1.6-b. Comme

attendu, la portance augmente avec l’angle d’attaque. A 17◦, le régime décollé observé au

chapitre 3 ne s’installe pas malgré cette forte incidence. C’est l’un des intérêts de la grille

d’aubes qui permet d’atteindre de très fortes charges. C’est seulement pour un angle d’attaque

de α1 = 33◦ que Sabah [125] a observé un décollement intermittent.

1.2.2 Périodicité aube-à-aube

La régularité de la charge d’une aube à l’autre est contrôlée au moyen des prises de

pression à 50% de corde. La position des parois en tôle a été optimisée de façon obtenir

la meilleure régularité possible. Le résultat est présenté sur la figure 1.7. Les pales sont

numérotées conformément à la figure 1.1-b. Les mesures des intrados sont placées dans la

région −Cp < 0 et celles des extrados en −Cp > 0. La périodicité aube-à-aube est jugée très

2. Reynolds Averaged Navier-Stokes Simulation
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1.3. Mesures aérodynamiques en sillage proche

satisfaisante pour l’application visée. Les courbes mesurées avec les parois en Kevlar sont

également présentées. On voit que la périodicité est bonne également, sauf pour l’extrados

de l’aube 1 et pour l’intrados de l’aube 7 qui sont les deux surfaces en regard avec les parois

latérales en Kevlar.
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Figure 1.7 – Coefficients de pression à mi-corde. α1 = 15◦, β1 = 35◦, U1 = 80 m/s. Parois

en tôle, parois en Kevlar. Groupe inférieur : intrados, groupe supérieur : extrados.

Classiquement, dans les études de grilles linéaires, la périodicité est obtenue au moyen

d’un système d’aspiration de couches limites actif [41, 92, 136] ou passif contrôlé [64]. Il est

donc notable qu’une telle régularité soit obtenue avec cette grille d’aubes où aucun échappe-

ment n’est réalisé. Notons cependant que le contrôle est effectué à 50% de corde, un point

relativement peu sensible à la variation d’angle d’attaque (cf. Fig. 1.6-b).

En conclusion de cette section, la grille d’aubes améliorée est correctement chargée aéro-

dynamiquement, en conformité avec la littérature et un calcul numérique RANS. De plus,

d’après les mesures effectuées, la périodicité aube-à-aube de la charge est satisfaisante pour

notre étude acoustique.

1.3 Mesures aérodynamiques en sillage proche

Les couches limites turbulentes sont majoritairement responsables du bruit de bord de

fuite et l’activité turbulente qui s’y développe se retrouve directement dans le sillage proche

accessible par fil chaud simple à une composante.

Nous présentons sur la figure 1.8 les profils de vitesse moyenne et les taux de turbulence

mesurés dans le sillage de la grille en se déplaçant dans la direction aube-à-aube (qui lie les

bords de fuite) et dans le plan médian. Pour cette figure, les parois en Kevlar sont utilisées. On

suppose que ces parois n’influencent que les aubes extrêmes. Les vibrations du bras support

du fil chaud étant trop importantes pour mesurer les sillages des aubes 6 et 7, cette mesure

se limite aux aubes n◦1 à 5.

Sur la figure 1.8-a, l’épaisseur des sillages est bien régulière d’une aube à l’autre, ainsi que

le déficit de vitesse. Il en est de même pour les niveaux de turbulence pour les aubes n◦2 à 5

où l’on peut distinguer deux pics de turbulence. Pour chaque sillage, la couche de plus forte

intensité turbulente est située à gauche sur la figure et peut être attribuée à la couche limite

de l’extrados ayant dégénéré en couche de cisaillement dans le sillage. Le taux de turbulence

maximal reste compris entre 4, 9 % et 5, 8 % sur les aubes n◦2 à 5. Le taux de turbulence

résiduelle est estimé à 0, 4%.
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Figure 1.8 – Profils de vitesses à 5 mm des bords de fuite, parallèlement à la direction

aube-à-aube. Les numéros des aubes sont indiquées au dessus de leur sillage. Parois latérales

en Kevlar. α1 = 15◦, β1 = 35◦, U1 = 80 m/s.

Cependant, le sillage de l’aube n◦1 est nettement plus turbulent que celui des autres

aubes, en particulier du côté de l’extrados où Tu⋍ 9%. On peut l’expliquer par le fait que la

couche limie qui se développe sur les parois en Kevlar a été évaluée à 40 mm par des mesures

Pitot à l’amont de la grille et à mi-hauteur de veine. Cette couche limite peut rentrer en

contact avec l’extrados du profil et générer ces forts taux de turbulence. Avec les parois en

tôle utilisées pour les mesures acoustiques, la couche limite incidente sur les parois est plus

faible (inférieure à 1 cm) ; en conséquence, le taux de turbulence du sillage de l’aube n◦1

(y = −210 mm) n’est sans doute pas influencée par les parois en tôle mais des mesures de

fils chaud ne sont pas disponibles pour le confirmer. Pour y < −215 mm, la sonde est située

dans la couche de cisaillement du jet principal avec de forts taux de turbulence.

En résumé, pour les aubes 2 à 5, les sillages des aubes mesurés sont bien semblables d’une

aube à l’autre, tout comme la charge aérodynamique. Nous disposons donc d’un montage

expérimental unique permettant de mesurer le bruit de bord de fuite d’une grille d’aubes

linéaire qui se trouve effectivement dans des conditions aérodynamiques de grille et dont

la périodicité des sillages turbulents a été partiellement contrôlée. La section suivante est

consacrée à la mesure du bruit généré en champ lointain dans le secteur aval.

1.4 Acoustique en champ lointain

Le bruit large bande de la grille est mesuré en champ lointain à l’aide d’un microphone

placé à 1,8m du centre de rotation de la grille. Les résultats sont présentés ci-dessous pour
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1.4. Acoustique en champ lointain

différents angles d’écoute θ puis pour plusieurs vitesses U1 et enfin nous faisons varier l’angle

d’attaque α1.

1.4.1 Directivité

La cartographie de directivité acoustique de la grille d’aube dans la situation de référence

est proposée sur la figure 1.9. L’angle θ est défini sur le schéma 1.1-b. Suite à l’utilisation

des parois en tôles les angles d’écoute s’écartant fortement de l’axe du jet ne doivent pas être

considérés car les données souffrent du masquage important des parois latérales. D’ailleurs

les régions −140◦ < θ < −90◦ et 90◦ < θ < 140◦ sont les moins bruyantes sur la figure 1.9.

En très basses fréquences vers θ ⋍ −40◦, de forts niveaux de fluctuations sont mesurés. A

ces angles très proches de l’axe du jet, le microphone est proche des couches de cisaillement

et en perçoit les fluctuations de pression aérodynamique.

Figure 1.9 – Diagramme de directivité de la grille d’aubes linéaire à α1 = 15◦, β1 = 35◦,

U1 = 80 m/s.

Dans la gamme physique d’analyse, la plus grande partie de l’énergie acoustique est dirigée

du côté des intrados. Entre 3 kHz et 10 kHz et pour −90◦ < θ < −40◦, des ”bosses“ dans les

spectres acoustiques sont visibles. Elles sont analysées dans la section suivante 1.4.2. De plus

à ces mêmes angles d’écoute, le rayonnement est intense entre 800 Hz et 2000 Hz où les raies

visibles peuvent être liées à des reflexions ou des effets de diffraction dans la grille.
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Chapitre 1. Mesure du bruit de bord de fuite d’une grille d’aubes linéaire

1.4.2 Effet d’interférence

Les ”bosses“ observées dans la cartographie de directivité entre 3 kHz et 10 kHz sont

étudiées ici plus en détail. Elles sont encore plus visibles lorsque les parois latérales en Kevlar

sont utilisées car l’observateur peut être plus écarté de l’axe du jet. On suppose que dans cette

région angulaire, le bruit mesuré dans l’installation avec les parois en Kevlar a effectivement

pour origine le bord de fuite.

δm1 δm2

δm = δm1 + δm2

R1

R2

(a) Schéma explicatif
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Figure 1.10 – Effet d’interférence en champ lointain dû à la reflexion des rayons acous-

tiques sur les aubes adjacentes. mesure à θ = +105◦ (côté extrados) servant de référence,

approximation linéaire de la mesure à θ = +105◦, mesure à θ = −75◦ (côté intrados)

subissant l’effet d’interférence, extrapolation à θ = −75◦ en prenant en compte l’effet

d’interférences. Parois latérales en Kevlar.

Un raisonnement d’acoustique géométrique permet d’expliquer l’origine de ces bosses par

un effet d’interférence. Son existence théorique a été relevée par Glegg [57] mais à notre

connaissance il n’a pas été mis en évidence expérimentalement.

L’acoustique géométrique s’applique en hautes fréquences lorsque la dimension caractéris-

tique de l’objet réfléchissant est suffisamment grande devant la longueur d’onde acoustique.

Ici, c’est la partie dégagée de l’aube qui réfléchit sur une longueur approximative de 25 mm.

Ce raisonnement est donc applicable à partir de 2000 Hz.

Le bruit de bord de fuite est de nature dipolaire : les rayons acoustiques émis dans les

deux directions normales au plan du profil sont cohérents et en opposition de phase. Dans

une grille d’aube, un premier rayon noté R1 sur le schéma 1.10-a se dirige vers l’observateur

situé dans le champ lointain acoustique. Un second rayon noté R2 est émis symétriquement

et en opposition de phase. Ce second rayon est réflechi par la pale adjacente dans la direction

du rayon R1. R1 et R2 étant cohérents, des interférences ont alors lieu en champ lointain.

Si la différence de marche entre les deux rayons est notée δm, l’amplitude de leur somme
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1.4. Acoustique en champ lointain

|p1 + p2| est donnée par l’équation 1.3 pour un nombre d’onde acoustique k.

|p1 + p2|
|p1|

= |1− eikδm | (1.3)

La figure 1.10-b utilise ce résultat sur la configuration présente. En noir, une mesure

située du côté des extrados (θ = +105◦) où n’apparaissent pas les oscillations spectrales est

utilisée comme référence et en bleu, une mesure du côté des intrados (θ = −75◦) où l’effet

d’interférence déforme le spectre est comparé à ce petit modèle. La distance exacte entre

deux bords de fuite est 70 mm mais la différence de marche est inférieure au double de cette

valeur comme on peut le voir sur le schéma 1.10-a. Une rapide estimation géométrique amène

δm ⋍120 mm. Le spectre noir de référence est approximé linéairement dans la partie haute

fréquence. Pour tenir compte de l’effet d’interférence, l’équation 1.3 est utilisée en remplaçant

p1 par les valeurs issus de l’approximation linéaire en traits discontinus noirs. L’accord est très

bon dans la zone de validité de la théorie géométrique, suggérant que c’est bien ce phénomène

que nous observons, qui est purement un effet de grille.

1.4.3 Influence de la vitesse

Connâıtre la loi d’évolution de l’intensité acoustique en fonction de la vitesse de l’écoule-

ment incident est un enjeu important car cela permet d’interpoler des spectres acoustiques

pour comparer par exemple des mesures faites à des vitesses différentes. Pour le bruit d’origine

aérodynamique, la DSP suit classiquement une loi de puissance Un avec n compris entre 5 et

6 lorsque des surfaces rigides sont impliquées. En configuration de profil isolé, la dépendance

fréquentielle se fait selon le nombre de Strouhal sans dimension St= f × d/U où f est la

fréquence et d une dimension caractéristique de l’écoulement, souvent l’épaisseur de couche

limite δ ou l’épaisseur de déplacement δ∗ [22]. Dans cette section, nous utilisons l’installation

de ce chapitre pour quantifier cette dépendance à la fois en niveau et en fréquence dans le

cas d’une grille d’aubes.

Le microphone est situé du côté des extrados à θ = 40◦ et trois vitesses d’écoulement sont

testées. L’influence de U1 sur les DSP acoustiques est présentée sur la figure 1.11-a. La DSP

est naturellement une fonction croissante de la vitesse de l’écoulement U1 et le gabarit spectral

est conservé pour les vitesses présentées. Etonnamment, les ”pics” et la rupture de pente sont

présents aux mêmes fréquences indépendemment de la vitesse d’écoulement. C’est donc que

l’adimensionnement suit un nombre de Helmholtz He=fL/c0 construit sur une dimension

caractéristique de la grille L constante et sur la vitesse du son c0 plutôt que le nombre de

Strouhal St évoqué précédemment.

Faire varier l’échelle de longueur L nécessite des modifications importantes de la géométrie

de la grille et notamment une variation de la solidité σ ce qui n’a pas pu être effectué dans

cette étude. C’est pourquoi, on a recalé les mesures à 80 m/s sur la figure 1.11-b en supposant

que cette longueur L est inchangée pour les trois vitesses d’écoulement.

Les amplitudes sont recalées en supposant que l’énergie acoustique suit la loi de Curle [36]

en U6. Ceci est conforme aux conclusions de Glegg [57] dont le modèle analytique de bruit

de bord de fuite de grille d’aubes prédit une très faible dépendance de l’effet de grille vis-

à-vis du nombre de Mach. Une excellente superposition des spectres est ainsi trouvée sur la

figure 1.11-b.
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(b) Spectres recalés à 80 m/s la loi de Curle en U6.

Figure 1.11 – Influence de la vitesse sur les spectres acoustiques. α1 = 15◦, β1 = 35◦ et

θ = 40◦. U1 = 60 m/s, U1 = 80 m/s, U1 = 100 m/s.

La dépendance en He plutôt qu’en St du spectre acoustique montre qu’il est gouverné

par des phénomènes où la géométrie joue un rôle de premier plan telles que les résonances

internes ou la diffraction sur les aubes proches. L’effet de grille est donc susceptible d’être

important dans cette installation.

1.4.4 Influence de l’angle d’attaque

Le bruit produit par la grille d’aubes pour différents angles d’attaque α1 est étudié sur

la figure 1.12 en gardant constants l’angle de front de grille β1 et la vitesse de l’écoulement

incident U1. Malgré les différences importantes mesurées sur la charge du profil pour les trois

angles d’attaque choisis (Fig. 1.6), les spectres acoustiques sont faiblement affectés aussi bien

du côté des intrados que des extrados.
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(a) Côté des extrados θ = +40◦.
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(b) Côté des intrados θ = −60◦.

Figure 1.12 – Influence de l’angle d’attaque sur les spectres acoustiques. U1 = 60 m/s et

β1 = 35◦. α1 = 13◦, α1 = 15◦, α1 = 17◦.

Pour les deux angles d’écoute, la configuration α1 = 15◦ est la plus silencieuse. Il est

courant d’observer que le point de fonctinnement le plus silencieux dans les machines tour-
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nantes cöıncide avec le point de meilleure efficacité aérodynamique [70].

1.5 Pression pariétale instationnaire à proximité du bord de

fuite

L’état des couches limites turbulentes développées en paroi des profils déterminent les

niveaux de bruit générés. En effet, le bruit de bord de fuite a pour origine la transformation

d’une petite partie de l’énergie aérodynamique de celles-ci en fluctuations de pression acous-

tique par le mécanisme de diffraction qui a lieu au bord de fuite. Dans cette section, nous

utilisons les prises de pression pariétale instationnaires placées en paroi de l’aube centrale à

90 % de corde et présentées au paragraphe 1.1.2 pour quantifier le caractère turbulent de ces

couches limites.Le nombre de prises instationnaires pouvant être implantées étant limité par

la place disponible et par leur coût, nous nous limitons à la couche limite de l’extrados de

l’aube centrale. Nous faisons donc ici deux hypothèses :

– la périodicité de la charge des profils, de l’écoulement et des couches limites est suffisante

d’une aube à l’autre pour dupliquer les mesures de l’aube centrale sur les six autres

aubes. Cette opération supposera que les grandeurs statistiques sont les mêmes mais

que les couches limites sont parfaitement décorrélées,

– la couche limite supportée par l’intrados est fortement moins turbulente que celle de

l’extrados et peut être ignorée dans l’analyse et la modélisation du bruit.

Ces deux hypothèses sont soutenues par les mesures de pression dans la section 1.2 au fil

chaud de la section 1.3 pour les aubes n◦2 à 5. Nous étudions ici la grille d’aubes dans son

état de surface “lisse” c’est-à-dire qu’aucune bande rugueuse de déclanchement de transition

de couche limite n’est utilisée.

La turbulence des couches limites est classiquement étudiée expérimentalement à travers

trois indicateurs statistiques : le spectre de pression pariétale Φpp, la longueur de cohérence

transverse lz et la vitesse de convection des structures turbulentes Uc. Ils sont tous déduits

des mesures du réseau de capteurs et ils sont étudiés successivement dans la suite de cette

section.

1.5.1 Spectres de pression pariétale

La figure 1.13-a présente les spectres mesurés de la pression en paroi de l’extrados pour

la configuration de référence α1 = 15◦, β1 = 35◦, U1 = 80 m/s. On utilise les sondes à

microphone déporté présentées sur la figure 1.2-b et les données sont corrigées par les fonctions

d’étalonnage détaillées en annexe A.

Les spectres mesurés qui s’échelonnent entre 75 dB et 85 dB sont tout à fait comparables

à ceux mesurés par Sabah [125] avec des capteurs différents à 90 % de corde, excepté entre

100 Hz et 400 Hz où les très forts niveaux atteints (105 dB) dans cette référence ne sont

pas observés dans notre étude. La dispersion des spectres est de l’ordre de 5 dB, ce qui peut

être lié à une dispersion physique des données sur la zone de mesure ou à une erreur sur les

fonctions d’étalonnage. Pour ces dernières, la courbure de la paroi du profil peut en effet gêner

l’herméticité de l’étalonneur et introduire un biais dans les fonctions d’étalonnage. Mais cette

dispersion peut être également physique et correspondre à des états plus ou moins développés

de la couche limite aux points de mesures espacés en envergure. Du fait que les parois sont
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(a) Mesures en grille d’aubes sur les sondes présen-

tées sur la figure 1.2-b , α1 = 15◦, β1 = 35◦,

U1 = 80 m/s. sonde A, B, C, D,

E, F, G.
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(b) Comparaison de Φpp à x/c = 85% et U1 =

70 m/s entre le profil isolé ( ) à αt = 5◦ (en grande

chambre sourde) et la grille d’aube pour une charge

aérodynamique proche ( ) à α1 = 15◦ et β1 = 35◦.

Figure 1.13 – Spectres de pression pariétale pariétale Φpp mesurés.

lisses, la couche limite peut en effet transitionner de manière irrégulière selon l’envergure et

engendrer des spectres de pression légèrement variables suivant les points de mesure. Nous

constatons que les sondes A et B situées en amont des autres sondes (respectivement à 85%

et 88% de corde contre 90%) ne présentent pas des niveaux spectraux sensiblement différents

des autres sondes.

Il est possible de comparer les spectres de pression pariétale en profil isolé et en grille

d’aubes pour des charges aérodynamiques semblables. Les mesures sur ce profil en config-

uration isolée seront présentées au chapitre 3. A αt = 5◦ dans la grande chambre sourde

(Fig. 3.10-a) le profil isolé présente un profil de Cp similaire à celui de la grille avec α1 = 15◦,

β1 = 35◦ (Fig 1.6-b). Sur l’extrados du profil isolé, nous avons disposé une bande rugueuse

destinée à déclancher la transition de la couche limite. Les spectres mesurés sont comparés à

85% de corde et pour une vitesse d’écoulement incident U1 de 70 m/s sur la figure 1.13-b. Ex-

cepté pour les basses fréquences (f < 600 Hz), les deux spectres sont tout à fait comparables

à la fois en niveau et en gabarit. La stratégie de Glegg & Jochault [60] qui consiste a utiliser

des données de couche limite turbulente issues d’expérience sur profil isolé pour prédire le

bruit de grille d’aubes est donc plutôt pertinente de ce point de vue.

L’influence de la vitesse sur les spectres de pression en paroi est présentée sur la figure 1.14-

a autour de la configuration de référence. En basses fréquences, les niveaux de fluctuations

sont des fonctions croissantes de la vitesse de l’écoulement extérieur, ce qui est classiquement

observé lorsque le régime d’écoulement est inchangé. En hautes fréquences (f ⋍ 8000 Hz),

les données à 60 m/s présentent des niveaux plus importants qu’à 80 m/s et 100 m/s. Ceci

peut être la trace d’instabilités présentes dans la couche limite qui persistent jusqu’au point

de mesure. Ces instabilités sont beaucoup plus visibles à 60 m/s (Rec = U1 × c/ν = 4× 105)

qu’à 80 m/s (Rec = 5, 3× 105) et 100 m/s (Rec = 6, 7× 105). Nous verrons pourquoi dans la

section suivante 1.5.2.

L’angle d’attaque a été varié entre 13◦ et 17◦ sur la figure 1.14-b en gardant l’angle de

front de grille β1 constant. Dans la gamme d’angles testés, le spectre de pression en paroi varie

de moins de 5dB. En profil isolé, Brooks & Hodgson [23] ont observé qu’une augmentation
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(a) Influence de la vitesse U1 : 60 m/s,

80 m/s, 100 m/s.
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(b) Influence de l’angle d’attaque α1 : α1 = 13◦,

α1 = 15◦, α1 = 17◦.

Figure 1.14 – Dépendance du spectre de pression pariétale Φpp mesuré par la sonde A

devant la vitesse et l’angle d’attaque autour de la situation de référence α1 = 15◦, β1 = 35◦,

U1 = 80 m/s.

de l’angle d’attaque se traduit sur les spectres par un réhaussement des basses fréquences et

par une diminution des hautes fréquences car la couche limite s’épaissit lorsque α1 augmente

permettant la survie de“grosses structures”laissant une trace en basses fréquences et générant

moins de “petites structures” caractéristiques des hautes fréquences. Ce comportement est en

accord avec le placement de la mesure à α1 = 17◦ relativement à α1 = 15◦, mais pas celui de

la mesure à 13◦.

1.5.2 Cohérence transverse

La longueur de cohérence transverse lz est une grandeur statistique qui quantifie l’éten-

due des structures turbulentes dans la direction de l’envergure. Les signaux des sondes à

microphones déportés placées à x/c = 90% permettent de l’estimer. lz(ω,Kz) est définie

par l’équation 1.5 pour une pulsation ω et un nombre d’onde transverse aérodynamique Kz

comme proposé par Roger & Moreau [121]. Elle est construite à partir de l’interspectre nor-

malisé γ(ω, η) [16]. Son carré γ2 est la fonction de cohérence des deux signaux de pression

comprise entre 0 et 1. Elle est mesurée ici sur l’ensemble discret des espacements η disponibles

qui sont listés dans le tableau 1.1. Nous utilisons l’equation 1.4 qui exprime la cohérence γ2

en fonction du module de l’interspectre |Gij(ω)| et des autospectres Gii(ω), Gjj(ω) de deux

sondes notées i et j.

γ2ij(f) =
|Gij(f)|2

Gii(f)Gjj(f)
(1.4)

lz(ω,Kz) =

∫ +∞

0
γ(ω, η) cos(Kzη) dη (1.5)

Les mesures de γ effectuées aux quatre plus faibles espacements sont présentées sur la

figure 1.15 où des niveaux de cohérence significatifs sont mesurés pour plusieurs vitesses

d’écoulement. La gamme fréquentielle d’analyse s’étend jusqu’à 20 kHz : les fonctions d’é-

talonnage valides jusqu’à 10 kHz ne sont pas utiles pour calculer cette quantité.
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Figure 1.15 – Interspectre normalisé pour des sondes espacées selon l’envergure, α1 = 15◦,

β1 = 35◦ à plusieurs vitesses d’écoulement U1. η = 1 mm, η = 2, 5 mm, η = 3, 5 mm,

η = 5 mm, En traits continus : mesures ; en trait pointillés : expression 1.7.

Il apparâıt que γ est une fonction décroissante de l’espacement transverse η. L’analyse

spectrale permet d’identifier plusieurs régimes liés à des évènements différents : pour la mesure

à 80 m/s (Fig. 1.15-c), entre 200 Hz et 6000 Hz, la sonde mesure une cohérence aérodynamique

liée à l’étendue spatiale des tourbillons. Entre 6 kHz et 12 kHz, des forts niveaux de cohérence

sont mesurés. L’hypothèse d’un échappement tourbillonnaire similaire à une allée de Von

Karman et fortement correllé en envergure peut être écartée. En effet, le nombre de Strouhal

caractéristique d’un tel phénomène est proche de 0,2 lorsqu’il est basé sur l’épaisseur de

couche limite [22] et il est très marqué par une fréquence dominante. D’après les mesures au

fil chaud en sillage proche (Fig. 1.8-a) l’épaisseur de couche limite δ est ici proche de 3.5 mm

ce qui amène un nombre de Strouhal caractéristique de St= fδ/U ⋍ 0, 4. Par ailleurs, si le

nombre de Strouhal est construit sur l’épaisseur du bord de fuite h = 0.2 mm, on obtient

St⋍ 0, 026 ce qui écarte également un échappement tourbillonnaire de bord de fuite tronqué.

S’il ne peuvent pas être attribués à de la formation tourbillonnaire dans le sillage proche,

ces forts niveaux de cohérence peuvent être expliqués par des instabilités de couche limite

persistant jusqu’au bord de fuite. Celles-ci peuvent nâıtre à proximité du point de transition

et être convectées dans la couche limite jusqu’au point de mesure. D’après Nash & al [101], les

ondes d’instabilité de Tollmien-Schlichting sont très étendues dans le sens de l’envergure et

peuvent le rester jusqu’au point de mesure. D’après la figure 1.15 lorsque la vitesse de l’écoule-

ment augmente, le phénomène se déplace en hautes fréquences et les niveaux de cohérence

baissent. Pour préciser cette dépendance, nous avons tracé sur la figure 1.16 la fréquence

de cohérence maximale observée en fonction de la vitesse de l’écoulement. Cette fréquence

maximale suit bien une dépendance linéaire face à la vitesse de l’écoulement dans la gamme
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éq
u
en

ce
,
H
z

U1, m/s

Figure 1.16 – Fréquence caractéristique des instabilités de couche limite en fonction de la

vitesse de l’écoulement. Les cercles symbolisent la mesure et les triangles les barres d’erreur.

L’interpolation linéaire( ) a pour équation f = 188 × (U1 − 28 m/s) [Hz].

de test. Les barres d’incertitude sont estimées “manuellement“.

En très basses fréquences, f < 200 Hz, ces niveaux de cohérence sont élevés et ne décrois-

sent plus pour η > 5 mm. Ils sont donc liés à des fluctuations dont l’échelle dépasse celle de la

turbulence présente sur les parois du profil. Ils pourraient être dûs à des effets d’installation

comme par exemple les lentes oscillations du jet d’air se développant en aval de la grille. Cette

gamme fréquentielle [0-200 Hz] est donc ignorée dans la suite de l’analyse.

Sur la figure 1.15, des “pics” de cohérence sont visibles pour les quatre vitesses testées. Ils

apparaissent toujours aux mêmes fréquences : 2080 Hz, 3540 Hz et dans une moindre mesure

1260 Hz. Ils sont d’autant plus marqués que la vitesse de l’écoulement est grande. Ces forts

niveaux de cohérence de pression sont présents aux mêmes fréquences pour les autres angles

d’attaque testés α1 = 13◦ et α1 = 17◦. Pour les expliquer, on se réfère à la publication de

Parker [106] qui observe des résonances de type acoustique dans une grille d’aubes linéaire

constituée de plaques planes. Ces résonances sont excitées par l’échappement tourbillonnaire

qui a lieu à l’aval des bords de fuite. Elles atteignent de si grandes amplitudes qu’un mi-

crophone placé dans l’écoulement suffit à les detecter malgré le pseudo-son créé par l’impact

de l’écoulement principal. Cela lui permet de mettre en évidence une structure modale pour

chaque fréquence de résonance. Les modes sont caractérisés par les indices (m,n) utilisés pour

les cavités : m désigne le nombre de noeuds de pression entre le bord d’attaque et le bord de

fuite et n le nombre de noeuds entre deux plaques. Les faibles valeurs de m et n sont associées

à des fréquences de résonance basses. Ces résonances sont liées à la réponse aéroacoustique

de la grille et dépendent en premier lieu de sa géométrie (espacement inter-aubes s, corde

c, angle de calage χ) et du nombre de Mach M= U1/c0. Un code numérique de propagation

permet à Parker [108] de retrouver ces fréquences de résonances. Plus tard, Franklin [53]

construit une modèle analytique où la grille d’aubes sans calage et sans écoulement forme

une cavité entourée de deux conduits semi-infinis. Enfin Koch [88] développe un autre modèle

analytique utilisant la technique de Wiener-Hopf pour prédire les fréquences de résonance
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en présence d’un nombre de Mach M et d’un angle de calage χ. Le diagramme de Koch est

reproduit sur la figure 1.17 avec M=0 et χ = 0◦. Cette simplification est permise car d’après

Koch, ces paramètres jouent un rôle mineur lorsque M<0,3 et χ < 45◦.

Les fréquences de résonance mesurées et placées sur ce diagramme montrent que ce modèle

les prédit raisonnablement, compte tenu du fait qu’on ait négligé la cambrure des profils. Les

trois fréquences pour lesquelles une forte cohérence entre les sondes est mesurée correspondent

donc à la résonance des modes β (0,0), α(1, 0) et γ(1, 1). Il est intéressant de noter que le mode

δ (0,1) soit associé à une résonance trop faible pour être mesurée, tandis que sa fréquence

naturelle est à priori plus basse que celle du mode γ qui, elle, est mesurée. Notons finalement

que chaque mode est caractérisé par une solidité critique en deçà de laquelle il ne peut pas

exister ; par ailleurs, plus σ est elevé, plus le contenu modal est riche. Une autre confirmation

expérimentale qu’il s’agit bien de résonances est apportée par la figure 1.17-b où nous avons

tracé la cohérence γ2 entre le signal de champ proche issu de la sonde A et le signal des

microphones situés dans le champ lointain. Aux trois fréquences identifiées le signal de la

sonde pariétale est particulièrement cohérent avec le champ lointain. En revanche, les niveaux

de cohérence atteints à plus basses fréquences ne peuvent être attribués à aucun mode connu

d’après le diagramme des modes de Parker 1.17-a.

L’interpolation des résultats expérimentaux entre les points de mesure est souvent faite

à l’aide du modèle de Corcos [34] conçu pour modéliser le champ de pression pariétale d’une

plaque plane sous une couche limite turbulente à l’équilibre. Il propose sous des hypothèses de

similarité du champ turbulent selon ω et η une formulation du type γ(ω, η) = exp(−ωη/bcUc).

La constante de Corcos bc déterminée par calage du modèle sur les données expérimentales

permet de déterminer lz en utilisant l’équation 1.5 :

lz(ω,Kz) =
ω/bcUc

(ω/bcUc)
2 +K2

z

(1.6)

La littérature [23, 122, 100] montre que ce modèle fournit une bonne interpolation des don-

nées expérimentales pour les plaques planes et les profils faiblement cambrés avec bc ⋍ 1, 5.

Toutefois dans le cas présent, ce modèle est difficilement utilisable car on ne retrouve pas

une dépendance simple de γ devant la variable de similarité ωη/Uc. Nous utilisons donc un

expression spécifique donnée par l’équation 1.7 que nous recalons sur les mesures expérimen-

tales. Elle est composée de deux courbes gaussiennes destinées à retracer le comportement

basse fréquence large bande et la cohérence haute fréquence à bande étroite γ(η, f) liée aux

instabilités de couche limite. On suppose comme dans le modèle de Corcos une décroissance

exponentielle de γ vis-à-vis de η.

γ(ω, η) = exp{−ζl(η − ηl)− αllog
2
10(f/fl)}

+exp{−ζh(η − ηh)− αhlog
2
10(f/fh)} (1.7)

Les huits coefficients sont choisis de manière à minimiser l’erreur entre la mesure et les

valeurs de l’expression 1.7. Ils sont listés pour trois vitesses d’écoulement dans le tableau 1.5.2

pour α1 = 15◦ et β1 = 35◦. Cette expression est satisfaisante pour les faibles espace-

ments comme on peut le voir sur la figure 1.15-c mais surestime la cohérence réelle pour

les grands espacements η > 5 mm. A l’inverse pour les très faibles espacements lorsque
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(a) “Diagramme de modes de Parker” tiré de Koch [88] illustrant les fréquences de résonance adimensionnées

f∗ = fs/c0 en fonction de la solidité σ = c/s (avec les notations présentes). M=0 et χ = 0◦. On a représenté

en rouge les fréquences de résonance mesurées dans l’expérience.
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(b) Cohérence entre les microphones de champs lointain et le signal de champ proche de

la sonde A. côté des intrados, côté des extrados. α1 = 15◦, β1 = 35◦, U1 = 80 m/s.

Figure 1.17 – Etude des effets de résonance dans la grille.

η → 0, γ → exp{ζlηl − αllog
2
10(f/fl)} + exp{ζhηh − αhlog

2
10(f/fh)} 6= 1. L’expression 1.7

n’est pas compatible avec le fait que l’interspectre normalisé est par définition égal 1 pour

un espacement nul et elle entrâıne une sous-estimation de la cohérence transverse dans ces

petits espacements η. Elle peut être partiellement compensée par la surestimation pour les

grands espacements, mais en l’absence de données expérimentales pour ces éloignements de

sonde, une évaluation plus précise est délicate et on se contentera de l’expression 1.7.

Après intégration de l’expression 1.7 selon η, la longueur de cohérence lz pour une pulsa-

tion ω et un nombre d’onde transverse Kz devient :
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U1 coeff. Basses fréquences (l) Hautes fréquences (h)

f , Hz 1200 7000

60 m/s α 1 20

η, m −8.4 10−4 −4.3 10−3

ζ 325 162

f , Hz 1200 11000

80 m/s α 1 20

η, m −4.2 10−3 −1.1 10−3

ζ 98.5 473

f , Hz 1200 14000

100 m/s α 1 40

η, m −2.1 10−3 −6.09 10−4

ζ 138.9 634.9

Table 1.2 – Coefficients de l’expression 1.7 ajustés sur les mesures de cohérence transverse

à α1 = 15◦ et β1 = 35◦.

lz(Kz , ω) = exp(−αllog
2
10(f/fl))e

ζlηl
ζl

ζ2l +K2
z

+exp(−αhlog
2
10(f/fh))e

ζhηh
ζh

ζ2h +K2
z

(1.8)

Les valeurs de longueurs de cohérence ainsi obtenues sont présentées sur la figure 1.18 pour

différentes inclinaison de rafales défnies par la quantité Kz/Kx où Kx représente le nombre

d’onde selon la corde, égal à ω/Uc d’après l’hypothèse de turbulence gelée. Nous constatons

d’abord la rapide décroissance de lz lorsque l’inclinaison de la rafale augmente. Ensuite, il

apparâıt que la composante hautes fréquences que nous avons attribuée aux instabilités de

couche limite a un faible impact sur lz. : son omission réduit les valeurs calculées de lz de

moins de 30% pour la courbe Kz/Kx = 0 sur la figure 1.18. Pour l’utilisation de modèles

analytiques, nous utiliserons l’expression 1.8 et les coefficients du tableau 1.5.2.

1.5.3 Vitesse de convection

Les sondes A, B et D figurant sur le schéma 1.2-b sont alignées selon la corde et permettent

de fournir une estimation de la vitesse de convection à partir de la phase des interspectres

pourvu que la cohérence entre ces deux sondes soit significative. Si on suppose que la tur-

bulence est figée entre les deux points de mesure, alors la phase de l’interspectre φ des deux

signaux est directement reliée à la vitesse de convection Uc :

φ =
ωξ

Uc
(1.9)

où ξ est l’espacement longitudinal des deux points de mesure. La vitesse de convection

Uc peut dépendre de la fréquence puisque la couche limite contient une grande variété de

structures turbulentes d’échelle et de vitesse différentes. La quantité Uc calculée donne une

vue moyennée de tous ces phénomènes adaptée au traitement
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Figure 1.18 – Longueur de cohérence transverse lz(ω,Kz) obtenue par l’équation 1.8 pour

divers nombres d’ondes transverses Kz. KzUc/ω =0 ; 0,25 ; 0,5 ; 1 ; :

suppression du deuxième terme de l’expression 1.7 avec KzUc/ω =0.

Après les mesures, il est apparu que la sonde D délivre un sigal extrêmement cohérent

avec la sonde B (γ2 > 0.8) et que les données de phase ne permettent pas de définir avec

précision une vitesse de convection. Ceci pourrait provenir d’une fuite pneumatique entre les

deux canaux dans le corps de la maquette. Nous ne présentons donc dans la suite que les

résultats des sondes A et B (ξ = 3 mm).
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Figure 1.19 – Vitesse de convection mesurée avec les sondes A et B dans la configuration

α1 = 15◦ et β1 = 35◦. U1 = 60 m/s, U1 = 70 m/s, U1 = 80 m/s, U1 = 100 m/s.

La figure 1.19-a présente la vitesse de convection Uc = ωξ/φ calculée à partir de la phase

de l’interspectre φ(ω) comme cela a été fait pour le profil isolé. Les pics de vitesse observés à

1950 Hz et 3500 Hz correspondent aux résonances détaillées dans la section précédente 1.5.2

qui prédominent devant les phénomènes aérodynamiques. Ces fréquences doivent donc être

ignorées dans la mesure de vitesse.

La vitesse de convection crôıt avec la fréquence jusqu’à une valeur maximale correspon-

dant approximativement à 80% de U1. Lorsque la vitesse extérieure augmente, la vitesse de

convection augmente également, et la valeur maximale est atteinte à une fréquence de plus
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Chapitre 1. Mesure du bruit de bord de fuite d’une grille d’aubes linéaire
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Figure 1.20 – Evaluation de la décroissance de la cohérence dans la direction longitudinale.

Configuration α1 = 15◦ et β1 = 35◦. U1 = 60 m/s, U1 = 70 m/s, U1 = 80 m/s,.

U1 = 100 m/s.

en plus élevée. De ce fait, il est possible de rassembler les données des 4 vitesses d’écoulement

avec une très faible dispersion sur un seul et même graphique (Fig. 1.19-b) où la vitesse de

convection réduite Uc/U1 est tracée en fonction du nombre de Strouhal construit sur une

échelle de longueur unité. Pour les applications analytiques, nous utilisons une expression qui

approche la courbe réduite de la figure 1.19-b : pour St< 25, la vitesse de convection crôıt

linéairement avec la fréquence, pour 25 <St< 125, la croissance est logarithmique et pour

St>125, Uc/U1 est constant et vaut 0,8.

En suivant les travaux de Brooks & Hodgson [23], il est possible d’évaluer le taux de

décroissance de la cohérence de la couche limite turbulente selon la corde indépendamment

des instabilités de couche limite en traçant l’interspectre normalisé γ des signaux des deux

sondes A et B en fonction de la phase de l’interspectre φ comme présenté sur la figure 1.20 pour

des vitesses allant de 60 m/s à 100 m/s. Si φ est réellement proportionnel à ω/Uc, ce graphique

est indépendant de U1 et les mesures faites aux différentes vitesses peuvent être directement

comparées. Les forts niveaux de γ proches de φ = 4 radians correspondent aux instabilités

déjà mentionnées au paragraphe 1.5.2. Sur plaque plane [34] et sur profil NACA0012[23],

une bonne superposition des données est trouvée sur une large plage de vitesses et γ peut

être modélisé par l’expression γ = exp(−Ξφ). Le paramètre Ξ traduit alors la vitesse de

décorrélation de la turbulence de couche limite. Corcos trouve ainsi Ξ ⋍ 0, 11 pour la plaque

plane et Brooks Ξ ⋍ 0, 14 pour le profil NACA12. Brooks argumente que cette plus grande

valeur de Ξ est liée au gradient de pression longitudinal créé par la forme du profil qui facilite

la décomposition turbulente. D’après la figure 1.20, cette décomposition dans le cas de la

grille d’aubes est encore accrue relativement au cas du NACA0012. On trouve Ξ ⋍ 0, 25 que

l’on peut imputer au gradient de pression est particulièrement prononcé dans la configuration

de grille (∆P ⋍ 900 Pa).

Pour conclure, à l’aide de sondes de pression pariétales instationnaires ménagées sur l’ex-

trados de l’aube centrale, nous avons pu mesurer le spectre de pression aérodynamique entre
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1.6. Antennerie acoustique

85% et 90% de corde, la longueur de cohérence transverse et la vitesse de convection. On

a mis en évidence la présence de fluctuations fortement cohérentes en envergure que l’on a

attribuées à des instabilités de couche limite, l’existence de résonance acoustiques dans la

grille et une décorrélation turbulente accrue par rapport au cas du profil isolé. Ces mesures

seront utilisées au chapitre 2 comme données d’entrée de modèles analytiques.

1.6 Antennerie acoustique

Etant donnée la difficulté de mesurer directement le bruit de bord de fuite des aubes dans

ce type d’installation, une technique de mesure permettant de distinguer les sources étudiées

des sources parasites sans avoir à les supprimer physiquement parâıt séduisante. Ceci est

théoriquement possible avec l’antennerie acoustique qui fait l’objet de cette section.

Cette technique de mesure est calquée sur le principe des sonars et des grands télés-

copes [17] : elle met à profit les données enregistrées simultanément par un réseau de micro-

phones et permet de tracer une cartographie des sources acoustiques par un traitement du

signal adapté. Depuis les années 2000, ce type de méthode a connu un fort regain d’intérêt du

fait de l’augmentation des capacités de calcul des stations de travail permettant l’utilisation

d’algorithmes itératifs complexes. De nombreux algorithmes sont désormais disponibles dans

la littérature [25, 141, 133, 39, 150, 116, 145]. Ils sont adaptés à différentes situations selon

que le rayonnement ait lieu en champ libre ou en conduit, selon le type de sources considérées

(monopolaires ou dipolaires) et selon leur étendue. Ici, l’antenne est placée dans le corps

d’une plaque de maintien, dans un plan normal aux bords de fuite. A notre connaissance, il

n’existe pas d’algorithme prenant en compte la géométrie complexe de la grille d’aubes. On

se propose donc de réaliser une étude de faisabilité utilisant les principes fondamentaux de

la localisation de sources et de mettre en avant les éventuelles difficultés surgissant dans une

telle installation. Dans cette étude, les mesures d’antennerie peuvent également apporter des

informations supplémentaires quant à la périodicité des soures acoustiques entre les différentes

aubes.

(a) Revêtement en Kevlar enlevé (b) Revêtement en Kevlar en place

Figure 1.21 – Photographie de l’antenne linéaire 1D placée à proximité des bords de fuite.
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Chapitre 1. Mesure du bruit de bord de fuite d’une grille d’aubes linéaire

Une antenne linéaire de 26 microphones espacés régulièrement de ∆m = 16 mm a donc

été installée dans une cavité aménagée à proximité des bords de fuite dans la plaque de

maintien inférieure ; elle est visible sur la figure 1.21-a. Selon les recommandations de Jaeger

& al. [81], les microphones sont placés légèrement en retrait du plan de la plaque de maintien

inférieure et la cavité est couverte d’une feuille de Kevlar qui sépare les microphones de

la zone d’écoulement (Fig. 1.21-b). Ceci permet de protéger en partie les microphones des

fluctuations aérodynamiques de la couche limite de la plaque de maintien, d’éviter un flux

d’air sur leur membranes et d’augmenter ainsi le rapport signal sur bruit.

La formation de voie classique modélise très simplement les sources acoustiques (voir

Annexe D) par des monopoles rayonnant en champ libre et sans écoulement. C’est loin d’être

le cas dans cette configuration où les sources au bord de fuite sont de nature dipolaire, où

certains microphones sont presque situés sur la ligne d’extinction du bruit de bord de fuite, où

l’écoulement peut atteindre M= 0, 3, où des résonances de conduit peuvent apparâıtre entre

les deux plaques de maintien et enfin où l’effet de grille peut modifier fortement les phases

des interspectres utilisées par les algorithmes. Cette configuration complexe constitue donc

un test intéressant pour les méthodes de localisation de sources.

Dans une première partie de cette section, on se propose d’étudier ces différents aspects

séparément à l’aide de sources théoriques, en particulier le pouvoir de séparation de l’antenne,

la prise en compte du caractère dipolaire des sources au bord de fuite et l’influence de la

répartition des sources selon l’envergure. La deuxième partie concernera le traitement de

données expérimentales, d’abord avec un haut parleur situé dans la conduite et enfin dans la

configuration finale où les sources sont celles des bords de fuite de la grille.

1.6.1 Sources numériques

La formation de voie classique (ou Conventional Beamforming, CB) présentée en an-

nexe D-a constitue la première étape de méthodes plus évoluées telles que CLEAN-PSF ou

CLEAN-SC et conditionne fortement la réussite de l’algorithme de localisation. Nous nous

focalisons donc sur cette méthode dans cette partie.

L’étude de la sensibilité de la méthode vis-à-vis des effets d’installation mentionnés peut

se faire au moyen de sources théoriques idéalisées permettant de s’affranchir des incertitudes

et imprécisions inhérentes au mode expérimental.

On considère une antenne constituée de M = 26 microphones. Le vecteur colonne de

dimension [M × 1] des transformées de Fourier temporelles des pressions mesurées par les

microphones est noté
−→
P(f) à une fréquence f . La matrice interspectrale C(f) =<

−→
P .

−→
P∗ >

où .∗ désigne la transposition complexe et < . > la moyenne d’ensemble utilisée pour l’-

analyse statistique est donc de dimension [M ×M ]. Le terme Cij(f) est l’interspectre des

enregistrements des microphones i et j. C rassemble l’intégralité des données expérimentales

utilisées par la formation de voie. On peut donc choisir une répartition de sources numériques,

générer directement la matrice interspectrale induite et appliquer les algorithmes de localisa-

tion.

1.6.1.1 Pouvoir de séparation

On considère d’abord un ensemble de J monopoles décorrélés rayonnant en champ libre

sans écoulement. Chaque monopole j génére un vecteur
−→
Pj(f) de dimension [M × 1] dont
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1.6. Antennerie acoustique

les éléments sont les pressions mesurées sur les M microphones. La superposition des sources

formées par les J monopoles génère donc un vecteur

−→
P =

J
∑

j=1

−→
Pj (1.10)

et la matrice interspectrale est

C =

J
∑

j=1

J
∑

k=1

<
−→
Pj .

−→
P∗

k > (1.11)

=

J
∑

j=1

<
−→
Pj.

−→
P∗

j > (1.12)

car la décorrélation des monopoles impose <
−→
Pj.

−→
P∗

k >= 0 pour j 6= k. Pour un microphone

m, le terme Pj,m(f) généré par le monopole j est donné par Pj,m(f) = Ae−ikrjm/rjm où

k = 2πf/c0 et rjm est la distance entre l’emplacement du monopole j et le microphone m.

Pour cette étude, on choisit A = 1.

Simuler dans le domaine temporel sept signaux de pression parfaitement décorrélés n’est

pas un exercice trivial. Plutôt que de passer par cette étape difficile, nous choisissons de

décrire directement la matrice interspectrale dans le domaine fréquentiel au moyen de l’ex-

pression 1.12.

Le pouvoir de séparation de l’antenne avec l’algorithme CB est le premier point d’inves-

tigation. On place 7 monopoles parallèlement à l’antenne espacés de ∆s = 70 mm distants

de h =135 mm comme sur le schéma 1.22. Ce placement correspond à des monopoles situés

aux bords de fuite à mi-envergure.

16mm
m = 1 m =M

j = 1 j = J

h = 135 mm

70 mm y = 0 mm
−→uy

Figure 1.22 – Position de l’antenne pour le test sur le pouvoir de séparation des sources.

Les points noirs symbolisent les microphones et les points rouges les monopoles.

La figure 1.23 présente la réponse de l’antenne P (détaillée en annexe D-a) avec la méthode

CB dans ce cas simplifié. A 2 kHz et 3 kHz, la méthode ne permet pas de distinguer les sept

sources ; de plus elle donne une importance accrue aux sources périphériques. A partir de

5 kHz, on distingue les sept monopoles et ceux-ci sont correctement positionnés. Notons

que des puissances différentes sont attribuées aux sources alors que leur amplitude réelle est

identique. L’information d’amplitude de la méthode CB est donc à prendre avec précaution.

Un critère qui permet de quantifier le pouvoir de séparation de l’antenne est la résolution

R. Elle est définie comme la largeur de la zone où la réponse de l’antenne est à moins de 3 dB

du maximum. Ainsi, sur la figure 1.23-c, à 5 kHz et pour la source située en y = 0 mm, la

résolution est d’environ 25 mm. On constate par ailleurs que la résolution est bonne en haute
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(b) f=3 kHz

−0.2 −0.1 0 0.1 0.2 0.3
0

0.2

0.4

0.6

0.8

1

1.2

1.4

1.6

y,m

P
,
P
a2

m
2
/H

z

(c) f=5 kHz
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(d) f=8 kHz

Figure 1.23 – Réponse de l’antenne au cas de 7 sources monopolaires incohérentes à dif-

férentes fréquences. Utilisation de la méthode CB.

fréquence et pour les sources situées face au centre de l’antenne. Une estimation classique de

la résolution est

R =
kλh

D sin3(θ)
(1.13)

où λ = c0/f est la longueur d’ondes acoustique, h la distance entre l’antenne et le plan de

focalisation, D la taille de l’antenne, θ l’angle entre l’antenne et le point de focalisation (donc

égal à 90◦ en x = 0) et k un facteur dépendant de la géométrie de l’antenne généralement

proche de 1. Comme l’illustre l’équation 1.13, pour obtenir une bonne résolution, mieux

vaut disposer d’une large antenne et la placer à proximité de la source. Ensuite, les hautes

fréquences sont généralement mieux résolues que les basses fréquences. Enfin, le terme sin(θ)

montre que les positions situées en face de l’antenne sont mieux résolues que les positions

périphériques, ce qui corrobore bien les observations du paragraphe précédent.

En appliquant l’algorithme itératif CLEAN-SC à ce cas numérique (Fig. 1.24), on observe

que les sources sont également correctement positionnées pour 8 kHz ce qui est normal car

CLEAN-SC utilise la cartographie de la méthode CB. A 2 kHz, CLEAN-SC distingue seule-

ment quatre sources prédominantes et celle-ci sont mal placées. On voit ici que l’antenne ne

permet de séparer les sources qu’à partir de 8 kHz avec les deux algorithmes utilisés et dans

le cas des monopoles. La limite de validité en haute fréquence est théoriquement donnée par

le critère de Shannon : il faut qu’il y ait au moins deux microphones par longueur d’ondes,
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(b) f=8 kHz

Figure 1.24 – Réponse de l’antenne au cas de 7 sources monopolaires incohérentes à dif-

férentes fréquences. Utilisation de l’algorithme CLEAN-SC. Les flèches rouges indiquent la

position réelle des monopoles.

ce qui correspond ici à f < c0/(2∆m) = 10kHz.

1.6.1.2 Rayonnement dipolaire

Le deuxième point étudié est le caractère dipolaire des sources du bord de fuite. En basse

fréquence kc 6 1, le rayonnement du bord de fuite s’apparente à un dipôle dont l’axe est

normal au plan du profil. En hautes fréquences la dépendance angulaire se complexifie et

prend la forme d’une cardiöıde mais l’opposition de phase entre les deux faces du profil est

conservée. Ceci peut induire une erreur significative dans l’algorithme de localisation où on

suppose un rayonnement monopolaire. On étudie ici le cas simplifié de la localisation d’un

dipôle unique par l’antenne dont l’axe cöıncide avec celui de l’antenne.

Le dipôle d’amplitude A est assimilé à deux monopoles de même amplitude cohérents en

opposition de phase et séparés d’une distance d comme présenté sur la figure 1.25.

+

d

m

R+
m

R−
m

−→uyϑm

Figure 1.25 – Schéma descriptif du cas-test du dipôle.

En posant Rm = (R+
m +R−

m)/2 et ∆Rm = R+
m −R−

m, on peut écrire le champ de pression

créé par ce dipôle sur l’un des microphones m :
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Chapitre 1. Mesure du bruit de bord de fuite d’une grille d’aubes linéaire

pm = A

(

e−ikR+
m

R+
m

− e−ikR−

m

R−
m

)

(1.14)

⋍
−2iA

Rm
e−ikRm sin(k

∆Rm

2
) (1.15)

L’hypothèse de compacité k∆Rm/2 ≪ 1 permet d’écrire de manière approchée l’interspec-

tre des pressions induites par cette source aux positions des microphones m et n en notant

que ∆Rm ⋍ d cos ϑm :

Cmn = pm × p∗n (1.16)

=

(−2iA

Rm
e−ikRm sin(k

∆Rm

2
)

)

×
(−2iA

Rn
e−ikRn sin(k

∆Rn

2
)

)∗

(1.17)

=
4A2

RmRn
e−ik(Rm−Rn) sin(

k∆Rm

2
) (1.18)

⋍
(Adk)2

RmRn
cos ϑm cos ϑne

−ik(Rm−Rn) (1.19)

L’expression 1.19 met en évidence l’effet de la compacité kd sur l’efficacité de la source :

à amplitude A fixée, le niveau des interspectres acoustiques est directement proportionnel à

cette quantité. En pratique, l’estimation de la distance d pour le bruit de bord de fuite est

difficilement envisageable. Etant donné que cet effet de compacité se combine à l’amplitude

des monopoles, on choisit ici de fixer Akd = 1, ce qui revient à s’affranchir de l’effet de

compacité.

Le résultat de beamforming classique à 5 kHz en utilisant les fonctions de propogation

monopolaires est présenté sur la figure 1.27-a. On distingue deux sources de même amplitude

et distantes d’environ 60 mm. Cet écartement apparent diminue lorsque la fréquence augmente

et nous constatons qu’il est toujours très proche de la longueur d’onde acoustique (λ = 68 mm

pour f = 5 kHz).

+

Dipôle

m

⋍ Rm

−→uy

−→
ξ

ϑm θm(
−→
ξ )

rm(
−→
ξ )

Figure 1.26 – Notations utilisées pour le calcul de la fonction de réponse de l’antenne au

rayonnement du dipôle.

Pour éviter cette scission du dipôle en deux sources, on peut utiliser une fonction de

propagation adaptée au rayonnement des dipôles. Rappelons que la méthode CB consiste à

rechercher les sources sur un ensemble de positions données en supposant connue la fonction

de propagation. Pour une position-source de recherche
−→
ξ (à distinguer de la position réelle

du dipôle) et un microphone en situé en −→ym, cette fonction de propagation gd s’écrit :
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gd(
−→
ξ ,−→ym) =

(
−→
ξ −−→ym).−→uy e−iω/c0

∥

∥

∥

−→
ξ −−→ym

∥

∥

∥

∥

∥

∥

−→
ξ −−→ym

∥

∥

∥

2 =
cos θm(

−→
ξ )e−ikrm(

−→
ξ )

rm(
−→
ξ )

(1.20)

La distance de la position de recherche
−→
ξ au microphone m est notée rm(

−→
ξ ) et l’angle

associé θm(
−→
ξ ) comme présenté sur le schéma 1.26.
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(b) Fonction de propagation dipolaire

Figure 1.27 – Réponse de l’antenne au rayonnement d’un dipôle situé à h =135 mm et

y = 0 mm émettant à f = 5 kHz.

En utilisant l’algortihme CB et cette nouvelle fonction de propagation gd pour un dipôle

placé en
−→
ξ = 0, la réponse de l’antenne présentée sur la figure 1.27-b est obtenue. Le pic

principal est correctement positionné mais on constate la présence de lobes secondaires im-

portants (60% du lobe principal) néfastes pour la localisation. Avec la fonction gd, le niveau

de source estimé est environ cinq fois plus important que celui obtenu avec une fonction de

propagation monopolaire. Ce peut être que l’algorithme de beamforming utilisé avec la fonc-

tion monopolaire ne permet pas de localiser deux sources cohérentes et il les assimile à deux

sources distinctes mais de plus faible amplitude.

Cette fonction de réponse P (
−→
ξ ) peut être retrouvée mathématiquement. Si gd(

−→
ξ ) représente

le vecteur colonne [M × 1] des fonctions de propagation de la position scrutée
−→
ξ aux M mi-

crophones, elle s’écrit

P (
−→
ξ ) = gd(

−→
ξ )∗ C gd(

−→
ξ ) =

M
∑

m=1

M
∑

n=1

g∗d(
−→
ξ ,−→y m) Cmn gd(

−→
ξ ,−→y n) (1.21)

= (Akd)2

(

M
∑

m=1

cos ϑme
−ikRm

Rm

cos θm(
−→
ξ )eikrm(

−→
ξ )

rm(
−→
ξ )

)
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La forme en cloche de la figure 1.27 est due à la somme des fractions cos θm/rm et les

oscillations sont dues au terme de phase krm. Une réduction de la taille des lobes secondaires

pourrait passer par une optimisation de la fonction de propagation mais n’est pas envisagée

dans ce travail.
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Figure 1.28 – Localisation de 7 dipoles placés parallèlement à l’antenne avec h =0.135 m, f =

5 kHz. Les flèches noires indiquent la position des dipôles. Trois méthodes sont comparées :

: CB avec la fonction de propagation monopolaire, : CB avec la fonction de propagation

dipolaire, : CLEAN-SC avec la fonction de propagation dipolaire gd.

On place maintenant 7 dipôles parallèlement à l’antenne émettant à 5 kHz et on utilise

d’abord l’algorithme CB avec la fonction de propagation monopolaire sur la figure 1.28. Cette

méthode est incapable de localiser correctement les dipôles, la réponse est même minimale

au placement réel des sources. L’utilisation de la fonction gd améliore fortement la réponse

de l’algorithme CB.

La réponse de la méthode itérative CLEAN-SC de Sijstma [133] décrite annexe D est

également proposée sur la figure 1.28. Cette méthode utilise les résultats de CB, et dans cet

exemple, nous avons utilisé la fonction de propagation gd. Cette combinaison permet de placer

correctement les dipôles, en particulier les deux dipôles périphériques en y = ±0.21 m. On

note qu’en termes d’intensité, CLEAN-SC introduit un rapport 10 entre les sources bien que

leurs amplitudes initiales soient égales. Notons également la dissymétrie par rapport à y = 0 m

de la réponse de CLEAN-SC alors que la situation théorique est parfaitement symétrique.

Ceci est dû au fait que CLEAN-SC est un algorithme itératif et que l’amplitude attribuée

à une source dépend de l’énergie restante dans la matrice interspectrale et donc de l’ordre

dans lequel ces sources sont identifiées. Enfin, nous dénotons l’apparition de quatre sources

fictives de faible amplitude dans la réponse de CLEAN-SC situées plutôt en périphérie de la

zone d’analyse. Si les sources sont effectivement dipolaires, il est donc important d’utiliser la

fonction gd mais la prudence est requise pour interpréter les résultats du point de vue des

amplitudes.

1.6.1.3 Profondeur des sources

Les sources du bord de fuite sont réparties sur toute l’envergure et sont corrélées sur

de très faibles distances (lz est de l’ordre de quelques millimètres). Par rapport à l’antenne,

ceci revient à avoir une répartition de sources incohérentes placées à des distances h variées

comme illustré sur le schéma 1.29. Les différences de phases sont nécessairement influencées
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1.6. Antennerie acoustique

par ces sources supplémentaires et le résultat de la localisation également. Rechercher des

sources à une certaine distance alors qu’elles se trouvent à une autre profondeur peut induire

des erreurs de localisation que l’on essaie ici de quantifier.

−→
U

h1

h2

Figure 1.29 – Vue schématique de l’installation explicitant les différentes distances h à

considérer suite à l’étendue des sources selon l’envergure.

Pour étudier cet effet, on place 7 monopoles incohérents sur une ligne parallèle à l’antenne

de manière semblable au schéma 1.22 avec h = 35 mm (dans l’expérience, ceci correspond aux

sources placées sur la plaque de maintien inférieure) et une deuxième ligne de 7 monopoles

incohérents à une distance h = 135 mm (correspondant au plan mi-envergure). On réalise

ensuite la localisation en cherchant les sources à une distance xe de 35 mm sur la figure 1.30-a

puis de 135 mm sur la figure 1.30-b.
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Figure 1.30 – Localisation effectuée dans le cas de 14 monopoles incohérents dont 7 sont

placés à h = 35 mm et 7 à h = 135 mm en utilisant deux distances de focalisation xe.

f=5 kHz. : CB, : CLEAN-SC.

D’après la figure 1.30, lorsque l’on recherche les sources à une mauvaise profondeur, des

sources fictives sont introduites sur les frontières de la zone source ( ici y ∈ [−0, 3;+0, 3] m).

Ceci est caractéristique d’un échec de l’algorithme de localisation où une partie de l’energie

acoustique n’a pas pu être attribuée à des sources dans la zone ciblée, elle est donc redis-
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Chapitre 1. Mesure du bruit de bord de fuite d’une grille d’aubes linéaire

tribuée sur des sources “extérieures”. Mises à part ces sources périphériques, la localisation à

xe=35 mm aboutit à une localisation correcte des 5 sources centrales, mais les deux sources

périphériques en y = ±0, 21 m sont complètement omises. En revanche lorsque xe=135 mm

on distingue nettement les 7 sources qui sont correctement placées mais des sources par-

asites sont apparues, notamment en y = −0, 11 m. Ces sources supplémentaires peuvent

résulter d’un effet de parallaxe : les monopoles situés en x = 35 mm peuvent être identifiés

mais mal positionnés lorsque l’antenne est focalisée en xe = 135 mm. Le niveau du point en

y = −0, 11 m atteint 60% du niveau du monopole voisin, ce qui peut entrâıner des difficultés

d’interprétation du diagramme de localisation. Il est donc délicat à partir des amplitudes de

distinguer les sources réelles des sources fictives. Cet exemple illustre la difficulté de localiser

des sources étendues en profondeur avec ces algorithmes.

Après cette rapide étude utilisant des sources numériques et donnant les principales ten-

dances des algorithmes vis-à-vis des quelques effets expérimentaux, nous utilisons des données

mesurées directement dans l’installation de grille d’aubes.

1.6.2 Haut-parleur in situ

Cette section vise à estimer l’impact sur les performances de localisation des réflexions

multiples dans l’installation. Dans le conduit où se trouve la grille d’aubes apparaissent cer-

tainement des ondes stationnaires, qui mettent à défaut les fonctions de propagation de champ

libre utilisées jusqu’à présent. Afin d’estimer ces effets et de se placer réellement dans les con-

ditions de la grille d’aubes, nous réalisons une expérience utilisant le même montage. Un

haut parleur délivrant un bruit large bande est positionné à proximité des bords de fuite en

y = 0, 08 m à une altitude z = 0, 16 m par rapport à l’antenne. L’installation et le spec-

tre moyen reçu par l’antenne sont présentés sur la figure 1.31. Le niveau acoustique sur les

microphones est situé entre 40 dB et 60 dB entre 1000 Hz et 10000 Hz.

z=16 cm

y=8 cm

Haut arleur

(a) Schéma de l’installation
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(b) Spectre moyen mesuré sur l’antenne de 26

microphones.

Figure 1.31 – Schéma du montage et spectre du bruit large bande délivré par un haut parleur

situé dans la veine d’essai.

Les résultats de la formation de voie appliquée avec les techniques CB et CLEAN-SC sont

montrés sur la figure 1.32 en utilisant des fonctions de propagation monopolaires. Pour les

deux techniques, les algorithmes sont fructueux entre 1500 Hz et 5 kHz, CLEAN-SC étant

plus précis que CB. Le premier micro est positioné en y=0 m et le dernier en x=0,41 m.
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Figure 1.32 – Localisation du haut parleur avec les méthodes CB et CLEAN-SC. La position

réelle du haut parleur est indiquée par les flèches noires.

Au delà de 5 kHz, il n’est plus possible de distinguer le haut parleur des sources fictives.

Or on a vu dans la section 1.6.1.1 que ce n’est pas la géométrie de l’antenne qui est limitante

en hautes fréquences puisqu’il est possible de localiser 7 monopoles au moins jusqu’à 8Hz. En

supposant que le rayonnement du haut parleur est bien de type monopolaire, on en conclut que

les effets d’installation deviennent importants en hautes fréquences et gênent la localisation.

On a donc dans cette installation deux effets contradictoires : en hautes fréquences f >

5 kHz, les effets d’installation comme les résonances entre les plaques de maintien ou les

reflexions sur les aubes peuvent fortement nuire à la localisation. En basses fréquences (f <

5 kHz) c’est la proximité des bords de fuite et la technique elle-même qui empêchent de

distinguer les sources. Les effets acoustiques d’installation pourraient être théoriquement pris

en compte à l’aide de fonctions de propagation calculées numériquement avec des méthodes

telles que la BEM (pour Boundary Element Method) [32] au prix d’un stockage volumineux

de données. La limite en basses fréquences pourrait être éventuellement repoussée en utilisant

des techniques qui leur sont dédiées comme l’holographie acoustique [147].

Ce même test est répété avec et sans le tissu de Kevlar visible sur la figure 1.21-b et des

résultats très similaires sont trouvés prouvant que le tissu n’introduit pas d’absorption trop

importante, conformément à l’étude de l’annexe E.

Malgré ces limitations empêchant théoriquement la localisation des bords de fuite, nous

appliquons tout de même ces routines à la configuration expérimentale dans la section suiv-

ante.

1.6.3 Application au bruit de bord de fuite de grille

Nous nous attachons dans cette section à appliquer les routines de localisation de sources

au cas du bruit de bord de fuite de grille. Comme celui du haut parleur, l’antenne s’étend de

y = 0 m à y = 0, 41 m. Les aubes sont espacées de 70 mm et l’envergure est de 200 mm. La

vitesse de l’écoulement amont est de 60 m/s, α1 = 15◦ et β1 = 35◦. On applique CLEAN-SC

avec des rayons de largeur 10 mm (voir l’annexe D) pour f = 2 kHz et f = 5 kHz. L’analyse est

effectuée sur des bandes de 100 Hz. Pour chaque figure, on présente les résultats en supposant

47



Chapitre 1. Mesure du bruit de bord de fuite d’une grille d’aubes linéaire

que les sources sont des monopoles, puis des dipôles en utilisant la fonction gd (eq. 1.15). On

localise dans le plan médian à xe = 0., 135 m. La quantité tracée est 10 log10(Q/P
2
ref ) où Q est

l’intensité de la source en Pa2.m2/Hz et Pref la pression acoustique de référence 2× 10−5Pa.
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Figure 1.33 – Localisation du bruit de bord de fuite avec CLEAN-SC à f =2 kHz. On

suppose que les sources sont soit des monopôles (a) soit des dipôles (b).

A 2 kHz, les sources les plus intenses sont placées aux frontières de la zone source. D’après

les résultats de la section 1.6.1.3, ceci peut être lié à l’effet de profondeur (aussi bien pour

les monopoles que pour les dipôles). Dans le cas des monopoles, on distingue clairement 4

sources espacées de 70 à 80 mm. Ceci est cohérent avec la figure 1.24-a où on a vu qu’à 2 kHz

CLEAN-SC ne distingue que 4 des 7 monopoles. La prise en compte de la directivité dipolaire

des sources permet de distinguer 6 à 7 sources.
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Figure 1.34 – Localisation du bruit de bord de fuite avec CLEAN-SC à f =5 kHz. On

suppose que les sources sont soit des monopôles (a) soit des dipôles (b).

A 5 kHz (Fig. 1.34), moins d’energie est attribuée aux frontières de la zone source, mais
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1.7. Conclusion

les cartographies sont moins lisibles, aussi bien en considérant les monopôles que les dipôles.

Il est possible qu’à cette fréquence les effets acoustiques tels que l’effet de grille soient trop

importants pour localiser correctement les bords de fuite. De plus, la réfraction des rayons

par le gradient de vitesse présent dans la couche limite de la plaque de maintien inférieure n’a

pas été étudié et peut-être partiellement responsable de ces difficultés de localisation. L’effet

de décorrélation des rayons acoustiques au passage de la zone turbulente est en principe pris

en compte par la méthode CLEAN-SC.

1.7 Conclusion

Dans ce chapitre, une installation expérimentale unique de grille d’aube linéaire aéroa-

coustique a été mise en place. Le banc d’essai existant a été repris et amélioré. En particulier

les sources de bruit parasites ont été substantiellement réduites engendrant un bruit mesuré

inférieur de 10 à 20 dB à l’installation originale et inférieur au bruit de bord de fuite sur une

large étendue spectrale.

Un bon comportement aérodynamique de la grille est constaté du point de vue de la charge

de l’aube centrale et de la régularité aube-à-aube. La mesure de l’acoustique en champ lointain

dans le secteur aval a révélé la présence d’interférences liées aux effets de réflexion acoustique

sur les aubes. L’adimensionnement a montré que la bruit de la grille dépend d’un nombre

de Helmholtz plutôt que d’un nombre de Strouhal et que la dépendance de la DSP du bruit

de bord de fuite est alors en U6. Le gabarit spectral des sources aérodynamiques est donc

modelé par des effets géométriques (purement acoustiques).

Des mesures du spectre de pression pariétale ont été effectuées à proximité de l’extrados.

On a également analysé les effets de cohérence transverse et de vitesse de convection dans la

couche limite. Celle-ci est très similaire aux mesures du profil isolé au chapitre 3. Des effets

de résonance ont été mis en évidence en accord avec le modèle de grille de Koch.

Enfin, des mesures d’antennerie acoustique monodimensionnelle ont été effectuées dans

la plaque de maintien inférieure. Les effets d’installation importants en hautes fréquences

constituent actuellement un obstacle important à la localisation de source, mais des résultats

cohérents avec l’analyse numérique à 2 kHz ont été observés. L’utilisation de méthodes spé-

cifiques en basses fréquences telles que l’holographie acoustique pourrait permettre d’élargir

la gamme spectrale de validité de la méthode.
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Chapitre 2

Prédiction du bruit de bord de

fuite d’une grille d’aubes linéaire

Pour prédire le bruit à large bande des ventilateurs et des compresseurs, les méthodes

analytiques constituent une solution souvent rapide et élégante qui complète les méthodes

de simulations numériques telles que la DNS 1 ou la LES 2. Ces dernières, bien que promet-

teuses [144], souffrent entre autres de temps de calcul rédhibitoires pour des situations indus-

trielles. Les méthodes analytiques, souvent plus rapides, reposent sur une simplification du

problème physique et fournissent la solution exacte d’une situation idéalisée. Ainsi, le bruit

de bord de fuite d’un ventilateur peut être assimilé à celui d’une série de tronçons de plaques

planes semi-infinies soumises à un écoulement uniforme sans incidence. Ce type d’approche

nécessite la sélection des principaux phénomènes physiques. Les effets additionnels joués par

la géométrie réelle de la pale ou la diffraction des objets proches peuvent être progressive-

ment inclus dans la formulation initiale. Vis-à-vis de l’effet de grille se posent les questions

suivantes : est-il indipensable de le prendre en compte dans les modélisations analytiques ?

Et si oui, les modèles de bruit de bord de fuite de grille prédisent-ils correctement les niveaux

acoustiques en champ lointain ?

Le montage de grille d’aubes linéaire aéroacoustique décrit au chapitre 1 présente l’op-

portunité de répondre à ces questions pour la grille d’aubes étudiée. Nous avons constaté

que des interférences liées aux reflexions internes à la grille sont visibles dans les spectres

acoustiques, ce qui distingue la configuration de grille de celle du profil isolé 3. Ensuite, nous

avons mesuré sur l’extrados de la pale centrale le champ de pression pariétale lié à la couche

limite turbulente. Ces données peuvent être introduits en entrée des modèles analytiques, et

la sortie qui est la pression acoustique en champ lointain pourra être directement comparée

aux mesures dans le secteur aval. On notera que les modèles de grille sont initialement dédiés

à la prédiction du bruit de rotor en géométrie annulaire et qu’ils utilisent l’hypothèse simpli-

ficatrice du rotor déroulé. Celle-ci permet de se ramener à la configuration de grille linéaire

plus simple du point de vue mathématique. Le travail expérimental présenté au chapitre 1

permet de contourner le problème de la validité de cette hypothèse et, dans ce chapitre, de

valider directement les modèles dans la configuration de grille linéaire qu’ils résolvent. Nous

1. Direct Navier Stokes Simulation

2. Large Eddy Simulation

3. Sur un profil isolé, on observe aussi des franges d’interférence, mais qui sont liées à la non-compacité de

la corde.

51



Chapitre 2. Prédiction du bruit de bord de fuite d’une grille d’aubes linéaire

procéderons donc de la manière suivante : nous faisons un premier calcul de rayonnement

acoustique en utilisant un modèle de bruit de bord de fuite de profil isolé. Les rayonnements

des sept aubes sont alors supposés complètement décorrélés et chaque aube rayonne indépen-

damment des aubes voisines. Cette approche revient à négliger complètement l’effet de grille.

La comparaison du spectre acoustique mesuré au chapitre 1 avec le spectre ainsi prédit donne

alors théoriquement une estimation directe de l’effet de grille en supposant que le modèle

utilisé est applicable et prédit parfaitement le bruit de profil isolé. Dans un deuxième temps,

nous dégagerons grâce à une étude bibliographique les modèles de bruit de bord de fuite

de grille adaptables à la configuration expérimentale. Ils seront successivement étudiés puis

comparés aux mesures. L’objectif est de déterminer si la prise en compte de l’effet de grille

permet d’expliquer les écarts observés entre la mesure et la prédiction de bruit de profil isolé

dans la première partie du chapitre. Les résultats présentés dans ce chapitre reprennent en

partie ceux de Finez & al. [49].

2.1 Application d’un modèle de bruit de profil isolé : quan-

tification de l’effet de grille

Dans cette section, nous nous attachons à appliquer un modèle analytique de bruit de

bord de fuite de profil isolé aux données de pression pariétale mesurées dans la grille. Parmi

les nombreux modèles disponibles dans la littérature, on peut citer ceux de Ffowcs-Williams

& Hall [44], Howe [75], Chandiramani [29], Chase [30] et Amiet [11]. Les trois derniers mod-

èles utilisent une décomposition de Fourier spatiale du champ de pression aérodynamique

incident sur la surface du profil (champ que nous avons mesuré) et la relie à la densité spec-

trale de puissance en champ lointain. Le modèle d’Amiet utilise la réponse aérodynamique

compressible [8] du profil, judicieuse en haute fréquence ; de plus il a été étendu au cas du

profil de corde finie par Roger & Moreau [121] dans un contexte tridimensionnel qui permet

de prendre en compte les effets d’allongement fini. Nous utilisons ici le modèle d’Amiet dans

sa formulation du profil d’envergure infinie avec l’observateur situé dans le plan médian.

2.1.1 Utilisation du modèle d’Amiet

Les données d’entrées du modèle ont été mesurées sur l’extrados de l’aube centrale dans le

plan mi-envergure. Nous supposons que cette mesure quasi-ponctuelle suffit à décrire toutes

les couches limites de l’installation. Ceci implique une bonne homogénéité en envergure consis-

tante avec la géométrie quasi-bidimensionnelle de l’installation (même si le rapport d’aspect

ou allongement L/c = 2 reste faible) et une bonne homogénité aube-à-aube que l’on a con-

trôlée au fil chaud dans les sillages des aubes 2 à 5. De plus on suppose que les couches limites

en intrados sont suffisamment peu turbulentes par rapport à celles en extrados pour que le

rayonnement acoustique qu’elles engendrent puisse être négligé.

Concernant les données d’entrée, le spectre de pression pariétale utilisé est issu d’une

moyenne des spectres mesurés sur toutes les sondes. La question des instabilités présentes

dans la mesure à 60 m/s est traitée ci-après. La longueur de cohérence transverse est calculée

selon la procédure décrite au paragraphe 1.5.2 et la vitesse de convection Uc est déduite de la

courbe adimensionnelle de la section 1.5.3 (fig. 1.19). La réalité physique d’une telle vitesse

de convection fortement croissante avec la fréquence est un des points de questionnement
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car elle n’est rapportée à notre connaissance que dans l’étude numérique LES de couche lim-

ite sur plaque plane de Gloerfelt sans gradient de pression [62, 63] mais l’auteur ne fournit

pas d’explication physique sur cette observation. Dans l’expérience de référence de Brooks &

Hodgson [23] sur une profil NACA 12, Uc est quasiment constante avec la fréquence et tend

même à décrôıtre légèrement. Ce comportement de Uc(f) n’est pas un effet de grille ni une er-

reur de mesure puisqu’une dépendance fréquentielle similaire est observée avec le même profil

en configuration isolée, comme nous le présenterons au chapitre 3. Dans l’incertitude nous

présentons donc ici systématiquement deux calculs, l’un avec une fonction Uc(f) croissante

et l’autre avec une valeur de Uc constante valant 80% de U1.

Le calcul est mené pour les 7 aubes indépendamment, chacune définissant un couple

(rm, θm) des coordonnées polaires du vecteur liant le bord de fuite au microphone illustré

sur la figure 2.4. Les densités sectrales de puissance générées par les 7 aubes sont ensuite

simplement sommées : on considère que les couches limites et les sillages sont totalement

décorrelés.

La cambrure du profil fait que le bord de fuite possède une inclinaison de 20◦ par rapport

à la corde moyenne du profil. La réponse instationnaire du profil étant concentrée à proximité

du bord de fuite, le dipôle acoustique s’oriente donc par rapport à la tangente au bord de

fuite. Dans les calculs suivants, nous ajoutons donc systématiquement 20◦ à θm.

Suite à la comparaison des modèles de Howe et Amiet dans la limite des hautes fréquences

réalisée par Rozenberg [122], un facteur 4 doit être ajouté sur les DSP acoustiques du modèle

d’Amiet pour retrouver les prédictions de Howe à bas nombre de Mach et en haute fréquence.

De plus, dans les expériences de profil isolé de Rozenberg, une sous-estimation systématique

du spectre acoustique de 10× log 4 ⋍ 6 dB est observée. A ce jour, une justification théorique

de ce facteur supplémentaire n’est pas disponible, mais la question est traitée plus en détails

par Roger & Moreau [100]. Dans tous les résultats présentés ci-dessous, nous traçons 4× Spp
où Spp est donnée dans l’annexe B.

La figure 2.1 présente les spectres prédits par le modèle d’Amiet pour deux vitesses U1 =

80 m/s et U1 = 100 m/s, en utilisant les deux formulations pour la vitesse de convection

(constante ou croissante avec la fréquence). Le meilleur accord avec la mesure apparâıt à 80

m/s avec Uc constante. Nous traçons ces résultats entre 200 Hz et 10 kHz. L’écart entre la

mesure et la prédiction est plus important en basse fréquence qu’en haute fréquence. Notons

que l’effet de grille est susceptible d’influencer les basses fréquences car on s’attend à ce que

cet effet devienne significatif lorsque la longueur d’onde acoustique λ est supérieure au pas

inter-aubes s. Cette condition λ > s est équivalente à f < c0/s ≈ 4860 Hz. A 80 m/s, nous

constatons cependant sur la figure que la prédiction est satisfaisante dès f = 1 kHz. Lorsque

U1 = 100 m/s, nous retrouvons la même tendance à ceci près que l’écart mesure-prévision

est plus important. Il est de l’ordre de 5 dB en haute fréquence. Le gabarit spectral est

cependant bien retrouvé pour f > 500 Hz. La question de savoir si les modèles de grille

permettent expliquer cet écart systématique à 100 m/s est traitée dans les sections 2.3 et 2.3.

Pour la mesure à U1 = 60 m/s se pose le problème des instabilités en haute fréquence.

Si elles sont présentes sur toutes les aubes, alors elles laissent sans aucun doute une trace

dans le spectre acoustique global. Si au contraire c’est un effet local présent uniquement sur

l’aube centrale où ont été effectuées les mesures, alors il est préférable de les ignorer dans la

prédiction. Ceci peut être réalisé en utilisant l’expression modélisée du spectre de pression

pariétale donnée par Schlinker et Amiet [130] et recalée sur les spectres expérimentaux en
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Figure 2.1 – Application du modèle d’Amiet au cas de la grille et comparaison aux mesures.

α1 = 15◦, β1 = 35◦, θ = 40◦. : mesure à U1 = 80 m/s, : mesure à U1 = 100 m/s, :

prédiction avec Uc = 0.8× U1, ∀f , : prédiction avec Uc(f).
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(a) Spectres de pression pariétale. : mesuré par

les sondes, : modélisé en ignorant les instabilités.
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(b) Spectres acoustiques. : mesure, : pré-

diction avec Uc = 0.8 × U1, ∀f , : prédiction

avec Uc(f), : prediction avec Φpp modélisée et

Uc = 0.8× U1.

Figure 2.2 – Application du modèle d’Amiet au cas de la grille et comparaison avec les

mesures avec U1 = 60 m/s. α1 = 15◦, β1 = 35◦, θ = 40◦.

basse fréquence comme il sera fait et présenté plus en détail dans la section 3.4.3.1. Le spectre

modélisé est alors supposé complètement turbulent et on ignore les instabilités en hautes

fréquence ; il est présenté sur la figure 2.2-a. Dans l’expression correspondante de lz, il faut

alors supprimer la gamme des hautes fréquences fortement cohérente liée aux instabilités.

Nous comparons à la mesure les prédictions utilisant le spectre de pression pariétal moyen

avec les deux expressions de la vitesse de convection et utilisant le spectre modélisé. Les

différences entre les prévisions et la mesure sont significatives lorsque le spectre de pression

pariétale moyen est utilisé. Un meilleur accord est obtenu en utilisant le spectre pariétal

modélisé. Les écarts entre la prédiction et le modèle sont alors similaire au cas U1 = 80 m/s.

Cette étude souligne la sensibilité du modèle vis-à-vis des données d’entrée, en particulier

du spectre de pression pariétale et la difficulté d’estimer correctement ce dernier. Dans une

installation complexe comme celle de la grille d’aubes, la périodicité parfaite du spectre de

pression pariétale n’est pas assurée et une incertitude importante est introduite sur cette
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2.1. Application d’un modèle de bruit de profil isolé

donnée d’entrée, bien qu’elle soit directement mesurée. Pour surmonter ce problème, une

mesure spectrale serait nécessaire sur chaque aube à proximtié du bord de fuite afin de

contrôler réellement la périodicité. Des bandes fortement rugueuses forçant la transition de la

couche limite pourraient être utilisées dès le bord d’attaque. On pourrait envisager également

l’expérience plus simple d’une grille constituée de plaques planes sans incidence afin de ne pas

conjuguer les effets du gradient de pression, de la cambrure du profil et de l’effet de grille. Par

ailleurs, nous verrons au chapitre 3 que la prédiction du bruit de bord de fuite de ce profil

en configuration isolée soulève également des ambigüıtés et que les écarts entre la mesure

acoustique et la prédiction ne peuvent pas être attribués de façon certaine à l’effet de grille.

Enfin, à basse fréquence, les niveaux acoustiques prédits sont beaucoup plus faibles que les

niveaux mesurés : par exemple, à 100 m/s et à 100 Hz, cet écart atteint 15 dB. Comme nous le

verrons, cet écart est systématique, il intervient pour tous les modèles analytiques présentés

dans ce manuscrit. Il est donc légitime de supposer que, malgré nos efforts pour réduire les

sources de bruit parasites, certaines subsistent dans l’installation et couvrent le bruit de bord

de fuite de la grille dans la gamme des très basses fréquences (f < 300 Hz).

2.1.2 Cartographie de directivité

Nous présentons sur la figure 2.3-a le diagramme des niveaux acoustiques en fonction de la

fréquence et de l’angle d’observation prédit par le modèle d’Amiet à l’aide du spectre en paroi

moyen en supposant que les sept bords de fuite rayonnent en champ libre. Cette figure est à

comparer à la figure 1.9 des niveaux acoustiques mesurés dans l’installation de grille que nous

rappelons sur la figure 2.3-b. Le diagramme prédit est quasi-symétrique, tandis que le côté

des intrados est bien plus bruyant dans l’expérience. Les lobes habituels de profil isolé sont

retrouvés ici mais aucune figure typique de la cartographie mesurée n’est retrouvée. Ceci est

du au fait que le modèle d’Amiet ne prend pas en compte les principaux effets d’interférence

observés.

2.1.3 Effet des couches de cisaillement

Dans le modèle de bruit utilisé dans la section 2.1.1, les ondes acoustiques émises par la

grille se propagent dans l’écoulement de vitesse U1 jusqu’au point d’évaluation. La situation

est légèrement différente dans l’expérience puisque le jet principal est de dimension finie et le

microphone est situé dans le milieu extérieur au repos. Les ondes acoustiques traversent donc

la couche de cisaillement du jet et subissent une réfraction liée au gradient de vitesse au sein

de celle-ci qui modifie les angles de propagation et les amplitudes. De plus, la partie de la

propagation qui s’effectue dans le milieu au repos n’est pas prise en compte dans le modèle.

Ces effets sont susceptibles d’introduire des écarts de niveaux entre la mesure et la pré-

diction. Ils sont évalués dans cette section au moyen de la formulation analytique proposée

également par Amiet [6]. Les expressions utilisées comprennent une correction angulaire ainsi

qu’une correction d’amplitude. Elles sont théoriquement valides pour les couches de cisaille-

ment d’épaisseur nulle et ne dépendent pas de la fréquence. La correction d’angle a été

validée expérimentalement et numériquemenent en utilisant les équations d’Euler linéarisées

par Padois & al. [105] pour des vitesses d’écoulement jusqu’à M=0,7. Dans le cas présent, le

nombre de Mach atteint 0,3. La figure 2.4 présente les notations utilisées. Le microphone est

situé au point M. Comme auparavant, chaque aube définit géométriquement un couple (rm,
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éq
u
en

ce
,
H
z

Angle d’écoute θm.
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Figure 2.3 – Directivité acoustique vers le secteur aval de l’installation. α1 = 15◦, β1 = 35◦,

U1 = 80 m/s.

θm). h est la distance entre le bord de fuite et la couche de cisaillement (notée C.S. sur le

schéma). L’angle d’émission corrigé est noté θc et l’angle de propagation à l’extérieur du jet,

par rapport à l’axe du jet est θ. Les relations données par Amiet entre ces trois angles sont :
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Figure 2.4 – Notations utilisées pour la correction de la refraction par les couches de cisaille-

ment (C.S.)

tan θc =
ζ

β2 cos θ +M
(2.1)

ζ2 = (1−M cos θ)2 − cos2 θ (2.2)

β2 = 1−M2 (2.3)

rm cos θm = h cot θc + (rm sin θm − h) cot θ (2.4)

Une procédure itérative permet déduire θc et θ de θm, rm et h. L’effet de la refraction par

les couches de cisaillement est testé sur le modèle de bruit de bord de fuite pour θm = 40◦ du

côté des extrados (y > 0) avec rm = 2 m. La correction d’angle est importante pour les rayons

acoustiques fortement inclinés par rapport à la couche de cisaillement comme c’est le cas dans

l’expérience. Le tableau 2.1 rassemble les angles ainsi calculés pour chaque pale. La correction

en amplitude |Pc/P | donnée par Amiet est à appliquer sur les mesures au microphone pour

se replacer dans la situation du modèle où l’écoulement est uniforme de vitesse U1. Ici, nous

faisons la démarche inverse, nous appliquons une correction sur la sortie du modèle de bruit

pour retrouver la situation expérimentale ; nous retirons donc aux valeurs de Spp en décibels

la quantité 20 × log10|Pc/P |. La couche de cisaillement a un effet amplificateur sur l’onde

acoustique car |P/Pc| > 1. Cette correction est donnée par l’équation 2.5.

∣

∣

∣

∣

Pc

P

∣

∣

∣

∣

=
1

2
(1−Mcos θ)

(

ζ

sin θ
+ (1−Mcos θ)2

)

(2.5)

Sur la figure 2.5, nous présentons la prédiction du modèle de bruit avec et sans l’effet de

réfraction. Celui-ci influence le spectre acoustique d’environ 1,5 dB. En réalité, nous avons

deux effets contradictoires qui se superposent et se compensent partiellement :

– le premier est celui de la directivité de la source : du fait de la refraction, les rayons

sont tirés à des angles θc plus faibles que θm pour lesquels les niveaux acoustiques sont

plus faibles,

– le second est celui de l’amplification par la refraction des couches de cisaillement décrit

par l’équation 2.5.

Il s’agit donc d’un effet mineur dans cette installation.
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θ [◦] r [m] θc [
◦] rc [m] |Pc/P |

pale n = 1 36.7 1.82 15.7 2.34 0.46

pale n = 2 37.9 1.88 20.5 2.35 0.50

pale n = 3 39.0 1.94 23.8 2.41 0.53

pale n = 4 40.0 2.00 26.4 2.45 0.56

pale n = 5 41.0 2.06 28.5 2.52 0.58

pale n = 6 41.9 2.12 30.6 2.57 0.59

pale n = 7 42.8 2.18 32.3 2.63 0.61

Table 2.1 – Correction d’angle et d’amplitude due à la refraction des couches de cisaillement.

θ = 40◦, r = 2 m, U1 = 80 m/s.
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Figure 2.5 – Effet de la réfraction des rayons acoustiques par les couches de cisaillement sur

la prédiction du bruit de bord de fuite pour θm = 40◦, α1 = 15◦, β1 = 35◦ et U1 = 80 m/s.

: sans la réfraction, : avec la réfraction.

Dans cette section, nous avons donc appliqué le modèle d’Amiet de profil isolé à partir

des données de pression pariétale mesurées et nous en avons comparé le résultat aux mesures

acoustiques du côté des extrados. Un accord satisfaisant est observé en haute fréquence.

Les écarts importants observés en basse fréquence sont attribuables à l’effet de grille si le

modèle d’Amiet est valide pour ce profil fortement cambré. La suite du chapitre est dédiée

à l’application de modèles de bruit de bord de fuite de grille afin d’expliquer ces écarts en

basse fréquence.

2.2 Revue bibliographique des modèles de bruit de grille d’aubes

La suite de ce chapitre est dédiée à l’application de modèles analytiques de bruit de grille,

c’est-à-dire prenant en compte la présence d’aubes voisines dans le rayonnement acoustique.

Nous proposons dans cette section une revue bibliographique qui ne se retreint pas au prob-

lème du bruit de bord de fuite.
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2.2. Revue bibliographique des modèles de bruit de grille d’aubes

Les effets de grille ont été abordés analytiquement dans le problème de la transparence

acoustique et dans celui du bruit d’interaction. Dans le premier, une onde de pression irro-

tationnelle se propage vers la grille et donne naissance à des ondes réfléchies et transmises.

Dans celui du bruit d’interaction à large bande, on considère une turbulence homogène con-

vectée par l’écoulement et donnant naissance à des ondes acoustiques du fait de la réponse

aérodynamique de la grille d’aubes. En suivant la classification de Posson [111] basée sur les

techniques de résolution utilisées, on peut citer les modèles basses fréquences, les modèles de

surfaces portantes 4 et les modèles faisant appel à la technique de Wiener-Hopf.

Parmi les modèles basses fréquences se trouve la méthode de disques semi-actifs proposée

par Kaji & Okazaki [84]. La grille linéaire est constituée de plaques planes dont l’écart inter-

aube s est infinitésimal, ce qui permet de considérer un écoulement unidirectionnel dans le

canal inter-aube. Cette hypothèse limite la méthode aux très basses fréquences lorsque λ≫ s.

Les équations de la quantité de mouvement, de conservation de la masse et de l’écoulement

isentropique sont résolues dans la partie amont, le canal inter-aubes et la partie aval avec

des zones de raccordement aux interfaces. Les auteurs peuvent alors exprimer les coefficients

de transmission et de reflexion des ondes acoustiques en fonction du nombre de Mach, de

l’angle d’incidence de l’onde acoustique par rapport à la corde, de l’angle de calage et de la

fréquence. Notons que le nombre de Mach a une influence significative : les grands nombres de

Mach induisent des plus faibles coefficients de transmission tandis que l’effet de la fréquence

est faible et n’intervient qu’à travers le déphasage induit de part et d’autre de la grille. Amiet

& Sears [13] et Amiet [7] proposent une autre technique dédiée aux basses fréquences : la

méthode de développement asymptotique raccordé 5. Elle consiste à distinguer deux espaces :

le champ lointain acoustique où l’équation des ondes est rendue sans dimension au moyen de

la longueur d’onde acoustique λ et le champ proche, à proximité de la grille, où la corde c est

utilisée. Cette adimensionnalisation fait apparâıtre le paramètre de compacité ωc/c0 supposé

petit, ce qui permet de négliger les variations temporelles devant les variations spatiales dans

la région proche de la source. Les deux solutions sont alors raccordées et permettent d’obtenir

les coefficients de transmission et de réflexion. Cette technique a été étendue analytiquement

au cas de deux grilles d’aubes consécutives par Amiet [9]. Un couplage peut alors intervenir

entre les grilles et les coefficients de réflexion et de transmission de l’ensemble des deux grilles

ne sont pas égaux aux produits des coefficients de chaque grille prise indépendamment.

Le deuxième type de modèles analytiques est celui des surfaces portantes. Ces modèles

permettent de s’affranchir de l’hypothèse d’un espacement inter-aube infinitésimal en consid-

érant les aubes comme une répartition de dipôles ou une discontinuité de potentiel créée sous

l’excitation de l’onde acoustique incidente. Ils sont donc valides à des fréquences plus élevées.

Le rayonnement de ces dipôles dans l’écoulement est ensuite calculé numériquement. Kaji &

Okazaki [85] proposent ainsi un modèle fondé sur le potentiel d’accélération. Ce modèle met

en évidence l’existence d’un régime nouveau : lorsque la fréquence d’excitation est supérieure

à une fréquence spécifique de la grille, celle-ci est dite “super-résonante”. Dans ce cas, les

rayonnements transmis et refléchis ont un angle de propagation différent de l’onde incidente,

ce qui n’est pas le cas pour les régimes cas sub-résonants, déjà prédits par les modèles basses

fréquences précédents. D’autres méthodes semi-analytiques traitent à la fois du problème de

transparence acoustique et de l’interaction avec un écoulement turbulent. Whitehead [146]

4. Lifting Surface Methods

5. Matched Asymptotic Expansion Method
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propose une formulation où les pales sont assimilées à des couches de vorticité qui permet

de déduire le champ acoustique rayonné ainsi que le champ de vorticité évacué dans le sil-

lage sous l’influence d’une onde acoustique ou de vorticité. Cette technique est reprise par

Goldstein [65] dans le cas d’une grille d’aubes linéaire située dans un canal plan et soumise

à une perturbation de vitesse incidente. Le champ de vitesse est décomposé en une partie

acoustique irrotationnelle et une partie à divergence nulle liée à la vorticité. La composante

normale aux aubes de la vitesse acoustique diffractée doit annuler le champ de vitesse incident

solénoidal. On impose également que la condition de Kutta-Joukowski liée à la continuité du

champ de pression soit vérifiée dans les sillages. Goldstein retrouve alors formellement la so-

lution de Kaji & Okazaki [85] pourtant obtenue avec une méthode différente. Ces modèles

suggèrent l’importance d’utiliser un modèle de grille à proximité des fréquences de résonance

car l’influence des aubes voisines provoque une annulation de la fluctuation de pression sur

l’aube. Notons également l’existence du modèle de Smith [134] mathématiquement équivalent

à celui de Kaji & Okazaki mais dont l’évaluation numérique est plus rapide. Bien que précis,

ces modèles sont limités en haute fréquence par le temps de calcul puisqu’ils nécessitent un

maillage acoustique dont la densité augmente rapidement avec la fréquence.

La troisième catégorie rassemble les modèles purement analytiques utilisant la technique

de Wiener-Hopf. Il s’agit d’une méthode de résolution d’équations différentielles de fonctions

à deux variables Φ(x, y) ayant des conditions limites distinctes sur les deux demi-plans. Il est

possible de résoudre l’équation d’ondes de paramètre k complexe

∂2Φ

∂x2
+
∂2Φ

∂y2
+ k2Φ = 0 (2.6)

assujettie aux conditions aux limites

∂Φ

∂x
(x, 0) = f(x) sur x < 0 (2.7)

Φ(x, 0) = g(x) sur x > 0 (2.8)

Les fonctions f et g sont complexes et spécifiées par le problème. On reconnait l’expression

d’une condition de glissement en paroi dans l’équation 2.7 et d’une condition d’annulation

d’une pression ou d’un potentiel incident dans un sillage dans l’équation 2.8. Cette tech-

nique puissante présentée par Noble [102] fournit la solution à cette équation dans tous les

points du plan (x, y). Comparativement, la solution de Schwarzschild utilisée dans le modèle

d’Amiet [11] fournit la solution uniquement en (y = 0, x < 0), de plus cette dernière solution

ne s’applique que pour f(x) = 0. La technique de Wiener-Hopf a été utilisée par de nombreux

auteurs pour traiter les problèmes de transparence acoustique de grille et de génération du

bruit par impact de turbulence. La solution acoustique est généralement cherchée de manière

itérative. Dans un premier temps, on considère la diffraction d’une onde par les bords d’at-

taque en rejetant les bords de fuite à l’infini aval. Le champ obtenu est diffracté dans un

deuxième temps par les bords de fuite en rejetant les bords d’attaque à l’infini amont. Ce

nouveau champ peut être à nouveau diffracté par les bords d’attaque et ainsi de suite. L’inter-

action entre les bords d’attaque et les bords de fuite peut être forte à proximité des fréquences

de résonance. On peut citer ainsi les travaux de Mani & Horvay [98] qui ne considèrent que

la première interaction entre bord de fuite et bord d’attaque. La solution de Koch [87] prend

en compte toutes les interactions mais soulève des difficultés d’ordre numérique. Peake [109]
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a simplifié le résultat de Koch pour atteindre de plus hautes fréquences. Dans ces modèles,

la rafale incidente est bidimensionnelle, c’est-à-dire que le nombre d’onde en envergure Kz

est nul. Glegg [59] a proposé un modèle de bruit exact pour le cas d’une onde de vorticité

tridimensionnelle, puis pour une turbulence homogène isotrope [58] et enfin pour l’impact

d’une couche limite de carter [61]. Ce modèle a été étendu par Posson [112, 114] pour obtenir

le chargement instationnaire des aubes en vue d’une application de l’analogie acoustique dans

une configuration de grille annulaire. Une comparaison expérimentale est fournie également

par Posson [113] dans le cas d’une grille d’aube annulaire soumise à une turbulence homogène

isotrope.

Les modèles précédents traitent de la transparence de grille ou de l’interaction avec un

écoulement turbulent. La grille est alors excitée par une source située dans le champ lointain.

Les chargements instationnaires des aubes y sont cohérents et identiques, au déphasage inter-

aubes près. Dans le problème du bruit de bord de fuite, une différence essentielle avec ces

derniers modèles intervient : lorsque l’on considère le bruit rayonné par le bord de fuite d’une

aube donnée, celle-ci joue un rôle particulier dans la grille, celui de source, ce qui la distingue

du rôle diffractant des aubes restantes. Ces dernières peuvent influencer le rayonnement total.

Cette répartition des rôles est ensuite appliquée tour à tour à chacune des aubes de la grille qui

peuvent être considérées comme autant de sources indépendantes (décorrélées), ce qui permet

de sommer les carrés moyens de pression sonore respectifs au point d’écoute. Ceci interdit

l’application directe des modèles d’interaction pour le cas du bruit de bord de fuite ; il existe

donc des modèles spécifiques. Howe [79] propose une analyse dédiée aux bas nombres de Mach

tels que M2 ≪ 1 et aux très basses fréquences ks ≪ 1 où k est le nombre d’onde acoustique

et s l’espacement inter-aubes. La grille et l’excitation sont considérées bidimensionnelles, les

pales sont assimilées à des plaques planes infiniment minces de corde finie et sans calage. L’é-

coulement principal est parallèle à la corde. Howe résout de nombreux problèmes acoustiques

de grille tels que le bruit généré par l’interaction avec un tourbillon isolé, par un tourbillon

hélicöıdal, par une turbulence homogène et par la turbulence de la couche limite au bord de

fuite. La méthode de Howe rejoint les techniques de développement asymptotique raccordé

exposés ci-avant : l’hypothèse des basses fréquences permet de négliger le terme temporel dans

l’équation des ondes. Deux formulations de la fonction de Green sont alors obtenues, l’une

valable dans le canal inter-aubes et l’autre en champ lointain. Le raccordement de ces deux

expressions dans la zone intermédiaire amène à une expression simplifiée du champ acous-

tique. Indépendamment Glegg [57] construit un modèle de bruit de bord de fuite valable en

haute fréquence, à partir de son propre modèle de bruit de bord d’attaque [58]. Les couches

limites sont associées à des distributions de quadripoles de Lighthill situées à proximité de

la pale et sont décomposées en rafales un nombre d’onde transverse non nul. Du fait que le

rotor est déroulé, le terme source est périodisé dans la direction de la grille de même que la

solution cherchée. La pression acoustique s’exprime donc sous forme modale. Pour chacun

des modes, Glegg calcule un facteur de correction de grille à appliquer aux résultats du profil

isolé. Ce modèle met notamment en évidence des interférences entre deux rayons acoustiques

émis par le même bord de fuite, l’un se propogeant directement vers l’observateur et l’autre

réfléchi par la pale adjacente. Notons que Glegg considère des pales semi-infinies où les bords

d’attaque sont rejetés à l’amont. Il n’y a donc pas d’interaction entre les deux faces amont

et aval de la grille et le champ acoustique est calculé uniquement du côté aval. Ce modèle a

été appliqué par Glegg & Jochault au calcul du bruit d’un rotor caréné [60]. Ils utilisent une
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Chapitre 2. Prédiction du bruit de bord de fuite d’une grille d’aubes linéaire

approche par bandes sur lesquelles l’écoulement est statistiquement homogène mais dont la

largeur est supérieure à la longueur de cohérence transverse. Les spectres de pression pariétale

sont obtenus à partir d’expériences sur profil isolé et chaque bande est traitée séparément.

Ensuite, la théorie de la grille linéaire est utilisée [57] pour calculer le saut de pression in-

stationnaire des pales. L’analogie acoustique est finalement invoquée pour considérer cette

répartition instationnaire de pression comme une distribution de dipôles dont on projette le

rayonnement sur les modes de conduit. Les résultats montrent que la puissance sonore dans

le conduit évolue selon U5.

Dans le reste de ce chapitre, nous nous attachons à appliquer les modèles de Howe [79]

et de Glegg [57] aux données pariétales mesurées et nous en comparerons la prédiction à

l’expérience. A notre connaissance, ce travail constitue la première validation expérimentale

de ces modèles.

2.3 Utilisation du modèle de grille de Howe

2.3.1 Description du modèle analytique

L’objectif de cette section est de présenter la démarche générale de ce modèle et les prin-

cipaux resultats théoriques. Le lecteur intéressé par les détails du développement analytique

pourra se reporter à la publication [79]. Pour ce modèle, comme pour celui de Glegg abordé

dans la section 2.4, nous utilisons les notations illustrées sur le schéma 2.6 qui sont légère-

ment différentes des notations originales de Howe. Le repère orthonormé (0,−→x ,−→y ,−→z ) est

centré sur le bord de fuite d’une pale prise pour référence. On définit le vecteur position de

l’observateur
−→
M0 = (x0, y0, z0). Howe utilise un repère centré entre le bord de fuite et le bord

d’attaque, on travaillera donc ici sur le vecteur position
−→
M ′

0 =
−→
M0 + (c/2, 0, 0) pour garder

le même formalisme.

−→x

−→y

−→z

O

c

s

sillage

U

L

Figure 2.6 – Notations utilisées pour les modèles de bruit de bord de fuite de grille

Pour établir son modèle analytique, Howe travaille sur l’enthalpie d’arrêt B qu’il considère

comme variable acoustique fondamentale. Elle est définie à partir de l’enthalpie spécifique du

fluide w telle que dw = dp/ρ [90] et de la vitesse locale de l’écoulement −→v .

B = w +
1

2
|−→v |2 (2.9)
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2.3. Utilisation du modèle de grille de Howe

En champ lointain dans un référentiel convecté à la vitesse de l’écoulement principal, la

pression acoustique est proportionnelle à cette quantité : p = ρ0B. Dans la théorie linéaire

des petites perturbations aérodynamiques, B vérifie l’équation d’onde inhomogène :

(

1

c20

D2

Dt2
−−→∇2

)

B = div(−→ω ∧ −→
U ) (2.10)

avec D/Dt = ∂/∂t + U∂/∂x. On constate que les variations de B sont générées par la

quantité div(−→ω ∧−→
U ) où apparâıt la vorticité −→ω =

−→∇∧−→v et le vecteur vitesse de l’écoulement

moyen
−→
U = (U, 0, 0) qui est parallèle à la corde. L’application du théorème de Green permet

d’exprimer la solution de cette équation en utilisant la fonction de Green G de la grille

d’aubes.

B(
−→
M ′

0, t) = −
∫∫∫

V

∫ +∞

0
(−→ω ∧ −→

U )(
−→
M s, τ).

−→∇G(−→M ′
0,
−→
M s; t− τ) d3

−→
M s dτ (2.11)

Les seules régions contributrices de l’intégrale 2.11 sont les zones de perturbations tur-

bulentes, l’intégration peut donc être effectuée uniquement dans un volume V entourant le

bord de fuite où sont situées les sources.
−→
M s = (xs, ys, zs) représente la position des sources

et
−→
M ′

0 celle de l’observateur.

C’est grâce aux hypothèses de faible nombre de Mach M2 ≪ 1 et de compacité de la grille

ks ≪ 1 que Howe peut exprimer simplement en champ lointain la fonction de Green G à

travers sa transformée de Fourier G̃. Il écrit

G(
−→
M ′

0,
−→
M s, t− τ) =

∫ +∞

−∞
G̃(

−→
M ′

0,
−→
M s, ω)e

−iω(t−τ)+M(x′

0−xs)/c0 dω (2.12)

G̃ ≈ eik(|
−→
M ′

0|−|ν1|c/2−ν2ϕ∗−ν3zs)

8π2|−→M ′
0 −

−→
M s|

(

e−ik(ν1xs−|ν1|c/2) +Reik(ν1xs−|ν1|c/2)
)

(2.13)

où −→ν =
−→
M ′

0/|
−→
M ′

0| = (ν1, ν2, ν3), R est le coefficient de réflexion de la grille donné dans la

référence comme une fonction de −→ν , la pulsation ω et la corde c et

ϕ∗(xs, ys) = ℜ{w(z)} (2.14)

z = xs + iys (2.15)

w(z) = − is
π
ln

(

cosh(πz/s) +

√

cosh2(πz/s)− cosh2(πa/s)

)

(2.16)

Cette formulation simplifiée est valable lorsque ks ≪ 1, ce qui équivaut à f ≪ 780 Hz

dans notre configuration. L’application au bruit de bord de fuite passe par l’utilisation de la

transformée de Fourier du champ de pression pariétale en nombre d’ondes et en fréquence

P (Kx,Kz, ω). D’après Howe, la densité spectrale de puissance acoustique Spp d’une grille

comportant B aubes d’envergure L dans un écoulement de nombre de Mach M et de solidité

σ = c/s s’exprime par

Spp(ω,
−→
M ′

0) =
BcL[ν2(1−Mν1)]

2

16 c20|
−→
M ′

0|2

[

tanh(πσ/2)

πσ/2

]

ω2|F (−→ν , ω)|2
∫ +∞

−∞

P (Kx, 0, ω)

|Kx|
dKx

(2.17)
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(a) Variation de la fréquence avec

M=0, 3. : kc = 0, 5, : kc = 1, :

kc = 5, : kc = 10.
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(b) Variation de M avec kc = 5. :

M= 0, 01, : M= 0, 1.

Figure 2.7 – Directivité du bruit de bord de fuite de grille vers le secteur aval obtenue avec le

modèle de Howe. On trace la quantité (ν2(1−Mν1))
2×|F | normalisée par sa valeur maximale

sur θ ∈ [−π/2,+π/2]. c = 0, 1m.

Dans l’expression 2.17, la fonction F traduit les interactions aube-à-aube. Lorsque l’ob-

servateur est vers le secteur aval, F est donnée par l’expression 2.18 suivante. Notons que la

directivité du rayonnement acoustique dans l’expression 2.17 est entièrement déterminée par

(ν2(1−Mν1))
2 × F .

F (−→ν , ω) = 2|ν1|
[

|ν1|+
√

ν21 + ν22 − (|ν1| −
√

ν21 + ν22)e
2ikc

√
ν21+ν22

[|ν1|+
√

ν21 + ν22 ]
2 − [|ν1| −

√

ν21 + ν22 ]
2e2ikc

√
ν21+ν22

]

(2.18)

La fonction de directivité normalisée est tracée sur la figure 2.7-a pour différentes fréquences

allant de 270 Hz à 5400 Hz. Les fréquences choisies dépassent la cadre strict d’application du

modèle. Pour les très basses fréquences, la courbe de directivité est confondue avec celle à

kc = 0, 5 où le diagramme est quasiment dipolaire. On note la ligne d’extinction θ = ±90◦ qui

distingue la directivité de la grille de celle du profil isolé où en basse fréquence la direction

normale est celle des amplitudes maximales. La figure 2.7-a est symétrique par rapport à

θ = 0◦ car le calage de la grille est supposé nul et l’écoulement incident parallèle à la corde.

De ce point de vue, l’installation expérimentale se démarque fortement du modèle car on a

vu que le côté des intrados est significativement plus bruyant que celui des extrados. Enfin

l’augmentation de la fréquence décale les lobes de directivité du secteur aval vers les faibles

valeurs de |θ|. Ceci suit qualitativement les constations expérimentales faites au chapitre

précédent. La figure 2.7-b illustre la faible influence du nombre de Mach sur la directivité, ce

qui est en accord avec les observations expérimentales. En revanche nous pouvons constater

sur la figure 2.7 que les interférences acoustiques liées aux réflexions internes mesurées vers
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2.3. Utilisation du modèle de grille de Howe

f ⋍ 5000 Hz ne sont pas retracées par le modèle. Ceci est dû à l’hypothèse de compacité

utilisée ks ≪ 1 qui restreint le modèle aux très basses fréquences. En effet, les interférences

concernées ne sont manifestes que pour des longueurs d’onde acoustiques inférieures à une

dimension caractéristique de la grille comme le pas inter-aube s, ce qui se traduit mathéma-

tiquement par ks & 1. La gamme fréquentielle d’application du modèle est donc bien distincte

de celle des interférences acoustiques.

Le facteur [tanh(πσ/2)/(πσ/2)] dans l’expression 2.17 est d’après Howe caractéristique de

l’effet de grille et représente l’influence de la solidité σ sur le rayonnement acoustique. Selon

ce modèle, augmenter σ revient à diminuer le rayonnement acoustique et puisque ce facteur

est inférieur à 1, l’effet de grille est globalement atténuateur.

Le terme
∫

P/|Kx|dKx dans l’expression 2.17 représente l’intensité des sources liées aux

fluctuations de pression en paroi. Howe utilise le modèle empirique de Chase [31] pour ex-

primer explicitement P (Kx, 0, ω) en fonction des paramètres de la couche limite. L’intégration

sur Kx vient du fait que la turbulence n’est pas purement figée et convectée à une vitesse

unique au dessus du bord de fuite mais que plusieurs nombres d’ondes Kx (autres que ω/Uc)

contribuent au rayonnement acoustique à la pulsation ω. P (Kx, 0, ω) contient une grande

quantité d’information sur la pression que les mesures ne suffisent pas à décrire complète-

ment. En revanche, en utilisant l’hypothèse de turbulence figée, nous pouvons exprimer P

à partir des mesures et nous affranchir de l’utilisation d’un modèle empirique. Ceci nous

fournira un premier aperçu des prédictions avec le modèle de Howe.

L’hypothèse de turbulence figée implique que le champ de pression est simplement con-

vecté à la vitesse Uc et qu’il est entièrement décrit par sa densité spectrale en nombres d’onde 6

Π0(Kx,Kz) [Pa2.m2]. P doit être considérée comme une fonction généralisée de masse con-

centrée en Kx = ω/Uc [93]. Le lien entre P et Π0 est alors

P (Kx,Kz, ω) = Π0(Kx,Kz)δ(ω −KxUc) (2.19)

où δ représente la distribution de Dirac. Π0 a été exprimé par Schlinker & Amiet [131]

en fonction des quantités mesurées sans faire appel au modèle de Corcos sous la forme

Π0(ω/Uc,Kz) = Φpp(ω)lz(Kz, ω)Uc/π. Pour le modèle de Howe, on a donc

∫ +∞

−∞

P (Kx, 0, ω)

|Kx|
dKx =

∫ +∞

−∞

Π0(ω
′/Uc, 0)

|ω′| δ(ω − ω′) dω′ (2.20)

=
Π0(ω/Uc, 0)

|ω| (2.21)

=
Uc

π|ω|Φpp(ω)lz(0, ω) (2.22)

et l’expression de la densité spectrale de puissance acoustique devient :

Spp(ω,
−→
M ′

0) =
BcLω[ν2(1−Mν1)]

2

16πc20|
−→
M ′

0|2

[

tanh(πσ/2)

πσ/2

]

|F (−→ν , ω)|2UcΦpp(ω) lz(0, ω) (2.23)

Dans l’expression 2.23, la seule rafale de pression contributrice au champ lointain acous-

tique est celle dont le front d’onde est parallèle au bord de fuite (Kz = 0) par construction

6. La quantité Π0 définie ici est à distinguer de celle utilisée par Roger & Moreau [121] qui s’exprime en

[Pa2.m.s−1].
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Chapitre 2. Prédiction du bruit de bord de fuite d’une grille d’aubes linéaire

du modèle. C’est également le cas dans les théories du bruit de profil dans l’approximation

de grand allongement, mais c’est une différence notable avec le modèle de grille de Glegg qui

sera étudié dans la section 2.4 et qui prend en compte les rafales obliques.

2.3.2 Comparaison aux mesures acoustiques

Dans cette section, les spectres acoustiques prédits par le modèle de Howe en utilisant

la formulation 2.23 sont comparés aux mesures en champ lointain. Les données d’entrée de

ce modèle sont identiques à celles du modèle d’Amiet, c’est-à-dire que le spectre de pression

pariétal Φpp(ω) est assimilé au spectre moyen des sondes de pression instationnaire près de

l’extrados de l’aube centrale, la longueur de cohérence transverse lz est interpolée en utilisant

la méthode de la section 1.5.2 tandis que la vitesse de convection Uc est dépendante de la

fréquence et approchée par la courbe présentée dans la section 1.5.3. L’effet des couches de

cisaillement n’est pas pris en compte ici puisqu’il n’implique que des corrections mineures.
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Figure 2.8 – Application du modèle de Howe au cas de la grille et comparaison aux mesures.

α1 = 15◦, β1 = 35◦, θ = 40◦. : mesure à U1 = 80 m/s, : mesure à U1 = 100 m/s, :

prédiction en utilisant l’équation 2.23 : prédiction en utilisant l’équation 2.24

La confrontation à la mesure est présentée sur la figure 2.8 à 80 m/s et 100 m/s. Des

écarts importants sont constatés, en particulier en basse fréquence où le modèle est censé

être plus adapté. Or les routines et notamment la fonction F ont été controlées à l’aide des

figures présentées dans la publication de Howe. Dans sa forme actuelle, le modèle ne permet

donc pas de prédire le bruit de grille d’aubes de manière satisfaisante.

Howe fournit aussi une approximation destinée à mettre en exergue l’effet de grille en

utilisant le spectre de bruit de bord de fuite de profil isolé S0
pp

Spp ≈ S0
ppB

[

tanh(πσ/2)

πσ/2

]

|F (−→ν , ω)|2 (2.24)

Nous présentons également le résultat de cette approximation en bleu sur la figure 2.8 en

utilisant pour S0
pp le spectre prédit par le modèle d’Amiet de la section 2.1.1 et en ignorant

le facteur B puisque la sommation sur les 7 aubes a déjà été effectuée. Cette formulation

présente des écarts moins marqués par rapport à l’expérience mais toujours trop importants

en basse fréquence. En l’état actuel, ce modèle ne permet donc pas de prédire correctement

le bruit de bord de fuite de la grille d’aubes ; en particulier, le gabarit spectral n’est pas

bien prédit, ni la dépendance en vitesse. Il est peu vraisemblable que l’angle de calage non

pris en compte dans le modèle soit responsable de tels écarts, notamment parce que Koch
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prédit une faible influence de ce paramètre dans son modèle de grille. En revanche, les rafales

obliques négligées dans ce premier modèle pourraient induire une augmentation notable du

spectre acoustique. Mais il reste étonnant que les deux formulations utilisées aboutissent à

des niveaux acoustiques si différents car les modèles de Howe et d’Amiet sont théoriquement

équivalents et l’approximation introduite dans l’équation 2.24 modifie en principe peu les

niveaux acoustiques. Une erreur dans le modèle d’origine, dans sa programmation ou dans

les modifications apportées n’est donc pas à écarter.

2.4 Modèle de grille de Glegg

Le modèle de Glegg [57] aborde le problème du bruit de bord de fuite d’une grille linéaire

en prenant en compte le rayonnement des rafales obliques. La grille possède un angle de calage

χ non nul (voir le schéma 2.9 pour les notations). Il met à profit l’hypothèse du rotor déroulé

pour considérer des sources périodiques dans la direction de la grille (x = y tanχ) et résout

les équations de propagation au moyen de la technique de Wiener-Hopf. Les bords d’attaque

sont rejetés à l’infini amont si bien qu’aucune interaction entre les bords d’attaque et les

bords de fuite n’est considérée. Ceci correspond à la première étape de la procédure itérative

décrite dans la section 2.2. Le champ acoustique aval est décrit en fonction d’une répartion de

quadripoles Q qui modélise la turbulence de la couche limite diffractée. Les rafales obliques

de ce champ turbulent, c’est-à-dire celles dont le front d’onde n’est pas parallèle aux bords de

fuite, sont prises en compte et nous verrons qu’elles peuvent contribuer fortement au champ

lointain. Dans cette section, on présente brièvement le modèle dans sa formulation initiale,

puis l’adaptation à la configuration expérimentale et enfin la comparaison avec les mesures

du chapitre 1.

2.4.1 Formulation d’origine

Les notations de Glegg sont conservées dans ce paragraphe, excepté pour le vecteur de

nombres d’onde aérodynamiques que l’on note comme jusqu’à présent
−→
K = (Kx, 0,Kz). La

grille d’aubes comporte B pales. On considère une couche limite unique située sur la pale

n = 0 et reproduite périodiquement toutes les B pales. Cette périodisation est justifiée par

le fait que l’on s’intéresse initialement à des géométries annulaires et est essentielle pour la

résolution analytique des équations.

U

−→x

−→y

d

h

s

n=0

n=-1

n=1

n=2

sillage

y0

χ

Q

Figure 2.9 – Notations utilisées pour le modèle de bruit de bord de fuite de grille de Glegg
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Le modèle de Glegg est construit à partir de l’équation de Lighthill écrite sur la fluctuation

de masse volumique généralisée notée ρ. Pour des bas nombres de Mach, ρ est liée en champ

lointain à la pertubation de pression acoustique par l’équation d’état p = c20 ρ.

D2ρ′

Dt2
− c20∇2ρ′ =

∂2Tij
∂yi∂yj

− ∂

∂y

+∞
∑

n=−∞

∆pnδ(y − nh) (2.25)

Dans l’expression 2.25, la notation D/Dt exprime la dérivée particulaire généralisée, ∂/∂yi
représente la dérivée partielle par rapport à l’une des coordonnées x, y, ou z selon la valeur

de i = 1..3, tandis que Tij est le terme source quadripolaire de Lighthill lié à la turbulence

de la couche limite située à une hauteur y0 ≪ h de la surface de l’aube n = 0. Le champ

de pression incident pi est déterminé à partir de Tij. Il est à l’origine du champ acoustique

diffracté ps généré lorsque la perturbation passe près du bord de fuite.

Cette approche est originale parce qu’elle écrit la pression de perturbation incidente en

paroi (que l’on estime généralement incompressible et non propagative) comme une pression

acoustique produite par les quadripoles situés dans la couche limite. Les ondes acoustiques

ainsi générées sont évanescentes. ∆pn est le saut de pression à la surface de l’aube n induit par

la diffraction de cette couche limite. L’utilisation des fonctions généralisées permet d’écrire ce

terme comme s’il s’agissait d’une source acoustique de nature dipolaire du fait de l’opérateur

∂/∂y.

La première étape consiste à exprimer pi comme solution de 2.25 avec uniquement le terme

quadripolaire ( ∂2Tij/∂yi∂yj) dans le membre de droite. Pour une couche limite unique, ce

terme source convecté à la vitesse Uc est développé grâce à des transformées de Fourier selon

x et z et sommé sur toutes les hauteurs y0.

∂2Tij
∂yi∂yj

=

∫∫ +∞

−∞

∫ +∞

0
q(Kx,Kz, y0)δ(y − y0)e

iKx(x−Uct)+iKzz dKx dKz dy0 (2.26)

Le principe de superposition permet d’étudier séparément les contributions de toutes ces

rafales. Ainsi, on peut isoler une rafale d’amplitude q et de pulsation ω = Kx Uc. Pour cette

rafale excitatrice, l’équation à résoudre pour le premier problème est

1

c20

D2pi
Dt2

−∇2pi = q(Kx,Kz , y0)δ(y − y0)e
−iωt+iKxx+iKzz (2.27)

La solution pii de cette équation pour une couche limite isolée sans paroi est

pii = Q exp(−iωt+ iKxx+ iζc|y − y0|+ iKzz) (2.28)

ζc =

√

(ω −KxU)2

c20
−K2

x −K2
z (2.29)

Q = iq/(2ζc) (2.30)

D’après Glegg, on a |Kx| > |k| = |ω|/c0 et ℑ(ζc) > 0. pii décroit donc exponentiellement de

part et d’autre de la couche limite. Lorsque l’on considère le rotor déroulé, la solution 2.28

doit être sommée sur les pales n = mB, m ∈ Z. Le résultat pi est alors périodique dans la

direction de la grille et Glegg développe cette expression en série de Fourier avec les coefficients

Fp, p ∈ Z. On obtient l’expression :
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2.4. Modèle de grille de Glegg

pi = Q exp(−iωt+ iKxx+ iKzz − iKx(y − y0)d/h)

p=+∞
∑

p=−∞

Fp e
−2πip(y−y0)/Bh (2.31)

Cette pression incidente est d’origine hydrodynamique et si on néglige l’effet des aubes

m 6= 0, nous pourrons l’identifier à la pression mesurée en paroi en y = 0. Cette première

solution permet de formuler le deuxième problème, celui de la pression diffractée ps, solution

de :

1

c20

D2ps
Dt2

−∇2ps = − ∂

∂y

+∞
∑

n=−∞

∆pnδ(y − nh) (2.32)

avec les conditions aux limites

∂ps
∂y

= −∂pi
∂y

pour x < nd et y = nh (2.33)

∆pn(x) = 0 pour x > nd (2.34)

La condition 2.33 correspond à la condition de glissement en paroi des aubes. La pression

incidente pi a été calculée en champ libre sans condition de surface, elle ne vérifie donc pas

cette condition à elle seule. On demande en revanche à la pression fluctuante totale pi + ps
de la satisfaire. La condition 2.34 correspond à la condition de Kutta qui impose qu’il n’y ait

pas de saut de pression fluctuante à travers le sillage proche. Ceci requiert l’annulation du

saut de pression ∆pn = (pi + ps)(x, y = nh+)− (pi + ps)(x, y = nh−) lorsque x > nd.

La résolution du système est faite indépendamment pour chaque mode de Fourier p en

notant que la réponse de chaque pale n à cette composante de Fourier est identique en am-

plitude à celle de la pale n = 0 mais déphasée de −2πnp/B. Cette remarque permet d’utiliser

les résultats du bruit de bord d’attaque de grille. Le développement mathématique n’est pas

reproduit dans ce document, mais le lecteur intéressé pourra se reporter à la publication de

Glegg [57].

L’expression finale du champ de pression acoustique complexe en aval donnée par Glegg

est

ps =
−2πi

Bh

m=+∞
∑

m=−∞

QHm(Kx)e
−iωt+iKzz K−

me
−iγ−

m(x−yd/h)−2iπmy/Bh

(2π)2i(γ−m +Kx)J
(m)
+ (−Kx)J

(m)
− (γ−m)

(2.35)

où

γ−m = −A−
√

A2 − C2 (2.36)

A =
−2πmd/Bh− ωhM/c0
h(1 + d2/h2 −M)

(2.37)

C2 =
(2πm/Bh)2 +K2

z − (ω/c0)
2

1 + d2/h2 −M
(2.38)

K−
m =

−(γ−md− 2πm/B)/2i

β2h(κM − γ−m)− (d/h)(γ−md− 2πm/B)
(2.39)

β2 = 1−M2 (2.40)

κ = ω/β2c0 (2.41)

Hm(Kx) ⋍ iζce
iζc|y0| (2.42)
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Les fonctions J
(m)
± sont issues de la procédure de factorisation de Wiener-Hopf. Leur

expression complète est donnée en annexe F. Ces fonctions interviennent également dans le

problème du bruit de bord d’attaque de grille. J+ (respectivement J−) ne possède ni zéros ni

pôles dans le demi-plan complexe supérieur (respectivement inférieur). Pour cette application,

elles sont évaluées par la méthode de Richardson décrite dans la thèse de Posson[111] 7 et

reprise dans l’annexe F. La méthode de Richardson permet l’évaluation numérique rapide des

fonctions J
(m)
± et donne accès à l’argument et non uniquement au module comme le fait la

méthode proposée par Glegg. Cependant, cette dernière méthode nous a permis de valider la

programmation des fontions J
(m)
± .

La simplification 2.42 proposée par Glegg de la fonction Hm est valable si Kxh ≫ 1 et

|y0|< h. Dans notre configuration, la première condition équivaut à f ≫ 180Hz. La deuxième

hypothèse est justifiée par le fait que l’écoulement n’est pas décollé et que les couches limites

restent très minces.

2.4.2 Conditions de propagation

Dans la formulation 2.35, ps s’exprime comme une somme de modes d’ordre m dont la

structure spatiale est donnée par exp(−iγ−m(x−yd/h)−2iπmy/Bh+ iKzz). L’un des attraits

du modèle de Glegg est qu’il permet d’avoir facilement accès aux conditions de propagation

de ces modes en champ lointain et à la notion de fréquence de coupure. La partie imaginaire

de γ−m détermine le caractère rayonnant ou évanescent du mode m : celui-ci est évanescent si

et seulement si ℑ(γ−m) < 0. En posant Km = 2πm/Bh, on obtient l’équivalence

ℑ(γ−m) < 0 ⇔ β2K2
m − 2Km

ωdM

c0h
− ω2

c20
(1 +

d2

h2
) +K2

z (β
2 +

d2

h2
) > 0 (2.43)

Le discriminant ∆ = 4(β2 + d2/h2)(k2 − β2K2
z ) de cette inégalité du second degré en

Km où le coefficient quadratique β2 est toujours positif en écoulement subsonique permet de

distinguer plusieurs cas :

• ∆ < 0 ⇔ |Kz | > |ω/(βc0)| = Kc
z . Dans ces conditions, ∀Km, ℑ(γ−m) < 0, tous les modes

sont évanescents, y compris le mode plan m = 0 ; la rafale oblique est donc coupée.

Autrement dit, à fréquence donnée il existe un nombre d’onde transverse de coupure

Kc
z au delà duquel aucune rafale n’est propagée en champ lointain. Cette condition

correspond exactement à la condition de coupure soulignée par Roger & Moreau [121]

dans la théorie du bruit de bord de fuite de profil isolé. La rafale est dite subcritique

si |Kz| > Kc
z . Pour les profils isolés d’envergure infinie, les rafales subcritiques ne

rayonnent pas en champ lointain. D’après le modèle de Glegg, c’est également le cas

dans une grille d’aubes. Si ϑ = arctan(Kz/Kx) désigne l’inclinaison de la rafale par

rapport à la corde, cette condition équivaut à |ϑ| > arctan(M/αβ) où α = U/Uc.

Ecrite sous cette forme, cette condition est indépendante de la fréquence. Dans notre

configuration de référence, cette inclinaison critique est de 10, 7◦.

• ∆ > 0. Les rafales sont appelées supercritiques dans la dénomination des profils isolés.

Dans ce cas, le polynôme admet deux racines réelles notées K− et K+. Le mode m est

propagatif si et seulement si K− 6 Km 6 K+. En reprenant certaines notations de

7. un facteur k! a été rajouté au dénominateur de la dernière équation p318.
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2.4. Modèle de grille de Glegg

Glegg (eq. 2.44-2.46), cette condition 8 s’écrit |fm| 6 κe. Nous retrouvons cette même

condition dans le problème de l’interaction des bords d’attaque avec une turbulence

incidente [59] traitée avec la même technique par Glegg.

κ =
ω

c0β2
(2.44)

κe =

√

κ2 −
(

Kz

β

)2

(2.45)

fm =
kMd/β2h− 2πm/Bh

√

β2 + (d/h)2
(2.46)
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Figure 2.10 – Diagramme des conditions de propagation dans le modèle de Glegg, M=80

m/s, χ = 20◦, s = 0, 07m, c = 0, 1m.

La condition de propagation est illustrée en version adimensionnelle par la figure 2.10

avec les paramètres utilisés dans l’expérience. Les nombres d’onde critiques |fm| sont
tracés pour 0 6 m 6 5 ainsi que le nombre d’onde compressible κ correspondant à

la rafale parallèle (Kz = 0) et divers nombres d’onde compressibles κe liés aux rafales

obliques en gardant Kzc constant avec Kzc = 1; 5 et 9. Ainsi une rafale oblique de

pulsation ω et de nombre d’onde Kz peut être placée dans le plan (kc, κec) et les modes

propagatifs excités par cette rafale sont définis par les lignes |fmc| situés sous la position
de la rafale. De la figure 2.10 suivent plusieurs constatations :

⋄ pour la rafale parallèle, il y a pour toutes les fréquences au moins un mode propagatif

qui est le mode plan m = 0. Lorsque kc augmente, la composition modale s’enrichit

progressivement similairement à l’analyse classique de la propagation en conduit,

⋄ pour les rafales obliques, κe n’est réel qu’à partir de la condition de coupure rencontrée

plus haut |k| = β|Kz| et qui correspond sur la figure 2.10 à l’intersection de la

courbe κe avec l’axe des abscisses. Pour les fréquences supérieures à cette fréquence de

8. fm est bien homogène à un nombre d’onde et non à une fréquence.
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coupure, il existe un petit intervalle de fréquences sur lequel la courbe caractéristique

de la rafale (en rouge sur la figure) est située sous les droites de coupure des modes

0 ; 1 et de tous les modes supérieurs (en bleu). Par conséquent, aucun mode n’est

contributif et la rafale est évanescente bien que supercritique. Ceci constitue une

différence notable avec le cas du profil isolé où toutes les rafales supercritiques sont

propagatives,

⋄ lorsque h→ +∞, fm → 0, ∀m si bien que la condition |fm| 6 κe est toujours vérifiée

et toutes les rafales supercritiques deviennent propagatives, l’analyse du profil isolé

est donc compatible avec celle de la grille de très faible solidité,

⋄ les courbes caractéristiques |f0| et |f1| se croisent vers kc ≈ 7, 5. Ainsi, pour la rafale

oblique Kzc = 9 par exemple, le mode 1 sera propagatif pour des fréquences plus

basses que le mode 0,

⋄ pour chaque mode m, il existe une pulsation de coupure ωc
m donnée par l’expres-

sion 2.47 en dessous de laquelle il ne peut contribuer au champ lointain. On note

également que la première rafale contributive est systématiquement la rafale parallèle.

L’application à notre configuration de référence fournit les valeurs ωc
1 = 2π× 620 Hz,

ωc
2 = 2π×1240 Hz etc. Sur la plus grande partie de la gamme de fréquences analysée,

on a donc au moins deux modes contributifs.

ωc
m =

2πmc0β
2

Bh(
√

β2 + d2/h2 +Md/h)
(2.47)

⋄ enfin, pour toutes les rafales, il n’y a qu’un nombre fini de modes propagatifs 9, ce

qui permet de tronquer la somme 2.35 sans perte de précision.

La figure 2.11 trace le champ acoustique aval pour deux rafales parallèles d’amplitude

Q = e−iζc|y0|/2 en utilisant l’équation 2.35. Pour la fréquence kc = 1, seul le mode m = 0

est propagatif d’après le schéma 2.10, on n’observe donc dans le champ lointain que des

fronts d’ondes parallèles à la grille. La proximité de la condition de coupure du mode 1

(ωc
1 = kc = 1, 15) rend les modes évanescents particulièrement importants ; on les observe

près de la grille. A kc = 3, les cinq modes |m| 6 2 sont propagatifs et le champ aval est plus

complexe.

2.4.3 Choix du paramètre de périodicité B

Les champs présentés dans la figure 2.11 ont une structure modale apparente et le formal-

isme 2.35 est justifié par le fait qu’un faible nombre de modes suffit à décrire correctement

le champ acoustique. Ce comportement provient essentiellement du fait que l’on a considéré

une infinité de sources cohérentes et identiques dont la répartition spatiale est périodique.

Dans l’expérience de grille d’aubes linéaire décrite au chapitre précédent, les couches

limites sont décorrélées les unes des autres et la périodicité de la source n’a pas lieu d’être.

Une conséquence pratique est que la puissance acoustique dans l’expérience décrôıt lorsque le

microphone s’éloigne de la grille tandis que dans une grille périodique, la puissance acoustique

est conservée quelque soit la distance de l’observateur. Pour s’affranchir de l’influence des

sources périodiques voisines, on choisit ici une valeur de B suffisamment grande pour assurer

la convergence du champ acoustique dans la zone de mesure et on isole ainsi la contribution de

9. excepté pour le cas h → +∞
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(a) kc = ω = 1, seul le mode m = 0 est propagatif.
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(b) ω = 3, seuls les modes |m| 6 2 sont propagatifs.

Figure 2.11 – Partie réelle du champ acoustique rayonné en aval pour une rafale incidente

parallèle Kz = 0 et unitaire. La couche limite excitatrice se développe sur les aubes en traits

gras tandis que les autres aubes sont représentées en traits fins. B = 7, U1 =80 m/s, χ = 20◦,

s = 0, 07 m, c = 0, 1 m, Uc = 0, 8U1. On calcule les 21 premiers modes dans les deux cas

(|m| 6 10).

la pale n = 0 de celle de ses images périodiques. Le champ acoustique généré par une couche

limite sera ainsi calculé et nous reproduirons ce raisonnement pour les B − 1 pales restantes.

Les carrés moyens des pressions acoustiques seront ensuite additionnés car les couches limites

turbulentes sont décorrélées.

L’écriture modale est moins adaptée aux grandes valeurs de B puisque le nombre de modes

propagatifs à calculer crôıt linéairement avec B. Il est donc important de choisir une valeur

assez faible pour éviter des temps de calculs trop élevés. La figure 2.12 présente les champs

acoustiques aval pour une rafale parallèle de fréquence kc = 3 et pour des valeurs de B de

30, 100, 1000 et 10000. A B = 30, la structure modale est encore visible et l’influence des

sources voisines n’est pas négligeable. A B = 100, on distingue nettement la contribution de

la pale n = 0 mais l’influence des autres sources est visible proche de l’axe θ = 0◦. C’est en

effet dans les zones de faibles niveaux que la valeur de B requise est la plus grande. Enfin à

B = 1000, le champ acoustique est dominé par la contribution de la pale centrale, y compris

dans la “zone de silence“ ; cela est confirmé par le fait que le champ calculé avec une valeur

de B dix fois supérieure est quasiment identique.

A cette fréquence kc = 3, la grille a une directivité quasi-dipolaire avec une prédominance

pour le côté y < 0 correspondant au côté des intrados dans l’expérience. Ceci est en accord

qualitatif avec les observations expérimentales.

Une analyse plus détaillée est proposée sur la figure 2.13 pour le point d’écoute θ =

40◦ et r = 1, 8 m qui sera utilisé pour la comparaison avec les mesures. On a augmenté

progressivement B pour plusieurs fréquences et on a comparé en ce point la quantité |ps|2 qui

est proportionnelle à la puissance acoustique. On constate que pour B < 800, cette quantité

est sujette à des fluctuations importantes liées à des interférences qui sont très dépendantes

de la position de la source. Pour des valeurs de B plus élevées, |ps|2 converge vers une valeur

indépendante de B et dominée par le rayonnement de la pale n = 0. Dans toute la suite, nous

utiliserons donc la valeur B = 1000.
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(b) B = 100.
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(c) B = 1000.
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(d) B = 10000.

Figure 2.12 – Partie réelle du champ acoustique rayonné en aval pour une rafale incidente

parallèle Kz = 0 et unitaire et kc = 3. Etude de l’influence du paramètre de périodicité B.

U1 =80 m/s, χ = 20◦, s = 0, 07 m, c = 0, 1 m, Uc = 0, 8U1. Dans tous les cas, on calcule tous

les modes propagatifs et les 10 premiers modes évanescents.

2.4.4 Directivité acoustique

La directivité de la grille pour une rafale parallèle située sur la pale n = 0 (avec B = 1000)

est présentée sur la figure 2.14-a pour plusieurs fréquences d’excitation. Dans le but de com-

parer plusieurs fréquences, on la normalise par la plus grande valeur atteinte, la dépendance

de la puissance acoustique vis-à-vis de la fréquence étant étudiée sur la figure 2.14-b. La

distance d’observation est à nouveau r = 1, 8 m. Ce point est situé dans le champ lointain

acoustique lorsque kr > 1 ⇔ kc > c/r ⋍ 0, 056.

A kc = 0, 5, la directivité polaire présente deux lobes orientés vers θ ⋍ 45◦ et θ ⋍ −60◦

en accord avec ce que l’on peut déjà voir sur la figure 2.12-c. Le lobe qui est dirigé du côté

des intrados est supérieur en amplitude à celui des extrados. Lorsque la fréquence augmente,

le lobe des intrados se scinde en deux pour former une figure de directivité plus complexe

faisant apparâıtre plusieurs lobes secondaires. Notons que la direction d’amplitude maximale

en basse fréquence θ = 60◦ devient une direction d’extinction en haute fréquence.

L’efficacité du rayonnement acoustique en fonction de la fréquence d’excitation est étudiée

à travers la quantité Wpp(f) qui est le double de la densité spectrale de puissance acoustique

aval. Elle est définie par l’équation :
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Figure 2.13 – Influence du paramètre de périodicité B sur l’amplitude acoustique générée

par quelques rafales parallèles au point d’écoute θ = 40◦ et r = 1, 8 m . kc = 1, kc = 5,
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Figure 2.14 – Etude de la directivité et de l’efficacité du rayonnement acoustique en fonction

de la fréquence. r = 1, 8 m, σ = c/s = 1, 43, χ = 20◦, c = 0, 1 m, M=80/c0, Kz = 0 m−1.

Wpp(f) =
1

ρ0c0

∫ θ+

θ−
|ps(θ, f)|2 dθ (2.48)

où [θ−, θ+] représente l’ensemble des angles d’observations disponibles. Elle permet d’avoir

une information globale sur l’énergie acoustique redistribuée par la grille vers le secteur aval.

Wpp(f) est tracée sur la figure 2.14-b.

En basse fréquence kc < 4, Wpp est quasiment indépendante de la fréquence. A kc = 4,

une brusque diminution de la puissance acoustique a lieu, elle correspond sur le diagramme

de directivité à l’apparition du troisième lobe et au fait que θ ⋍ −60◦ devient une direction

d’extinction. L’interprétation suivante est proposée : lorsque la longueur d’onde acoustique
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λ vaut 2s (⇔ kc = πσ = 4.49 dans notre cas), des interférences destructrices semblables à

celles qui ont été décrites dans la section 1.4.2 se mettent en place du côté des intrados et

provoquent une diminution de l’énergie acoustique rayonnée. Lorsque la fréquence augmente

encore, ces interférences deviennent alternativement constructives (s ⋍ (n/2 + 1/4)λ) et

destructrices (s ⋍ nλ/2). Si l’on diminue la solidité σ = c/s en gardant un calage constant,

on constate que la fréquence d’apparition du troisième lobe est diminuée d’autant et qu’elle

apparâıt toujours à la fréquence adimensionnelle kc = πσ. Le modèle de Glegg permet donc

de retracer au moins qualitativement les interférences observées dans les spectres mesurés.

Une cartographie de directivité est proposée sur la figure 2.15 dans un format comparable

à celui de la figure 1.9 qui présente la directivité mesurée. On voit la similarité des figures

d’interférences pour θ < 0 et f > 3kHz, même si dans l’expérience on n’a accès qu’aux angles

d’écoute proches de l’axe et que cette étude est limitée au cas d’une pale excitée par une

rafale parallèle.
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Figure 2.15 – Cartographie de directivité pour une pale soumise à une rafale unitaire

parallèle. r = 1, 8 m, σ = c/s = 1, 43, χ = 20◦, c = 0, 1 m, M=80/c0, Kz = 0 m−1.

2.4.5 Effet des rafales obliques

Le rayonnement des rafales obliques c’est-à-dire possédant un nombre d’onde transverse

Kz non nul est également prédit par le modèle de Glegg. On étudie l’influence de ce paramètre

sur la figure 2.16 pour les cas B = 7 et B = 1000 avec kc = 3 à travers Wpp(f). Sur la

figure 2.16-a, les huit modes −3 6 m 6 4 sont propagatifs pour la rafale parallèle. Lorsque

Kz crôıt, ces modes s’éteignent progressivement en commençant par les modes de plus haut

ordre. Augmenter Kz revient à diminuer la fréquence effective du système. Pour les grandes

valeurs de Kz, peu de modes sont donc propagatifs. Pour Kz/K
c
z > 1, tous les modes sont

évanescents et la rafale est coupée. Il est remarquable que la puissance acoustique augmente

fortement pour les Kz légèrement inférieurs à un nombre d’onde transverse de coupure. Il

est donc important de prendre en compte les rafales obliques car certaines rayonnent plus

intensément que la rafale parallèle.
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Figure 2.16 – Densité spectrale de puissance acoustique rayonnée en aval par une rafale uni-

taire en fonction du nombre d’onde transverse Kz. Les flèches indiquent les nombres d’ondes

de coupure des modes m. kc = 3, r = 1, 8 m, σ = c/s = 1, 43, χ = 20◦, c = 0, 1 m, M=80/c0.

Pour le cas B = 1000 sur la figure 2.16-b où on a isolé le rayonnement de la pale n = 0, les

modes −502 6 m 6 592 sont propagatifs pour Kz = 0. Les nombres d’onde de coupure des

modes ne se distinguent plus et on obtient une courbe relativement régulière douce jusque

Kz/K
c
z = 1, excepté enKz/K

c
z ⋍ 0, 2 où une rupture de pente intervient. Pour le rayonnement

acoustique, nous pouvons nous permettre de ne calculer qu’un nombre restreint de nombres

d’onde transverses et d’intégrer la courbe 2.16-b avec la méthode des trapèzes. Pour les

applications suivantes, on choisit 20 points répartits linéairement sur l’intervalle [0,Kc
z ].

2.4.6 Correction de profil isolé

Glegg propose une seconde formulation de son modèle dédiée au profil isolé et non plus

à la grille d’aubes. L’idée est d’exprimer le rayonnement acoustique du profil seul avec les

outils utilisés pour la grille d’aubes. Cela facilite la comparaison et permet de voir l’effet

de grille comme une modulation du rayonnement principal de l’aube isolée. Pour établir ce

nouveau modèle, Glegg ne conserve que la pale n = 0 et la pression incidente pii est donnée

par l’équation 2.28. La condition de glissement en paroi est écrite uniquement pour cette pale.

En procédant comme précédemment, il obtient l’intégrale

ps = e−iωt+iKzz sgn(y)

2

∫ ∞−iτ

−∞−iτ

iζcQexp(−γ∗x+ iζcy0 + iζ|y|)
(2π)2i(γ∗ +Kx)G+(−Kx)G−(γ∗)

dγ∗ (2.49)

ζ =
√

(ω + γ∗U)2/c20 − γ∗2 −K2
z (2.50)

G+(γ
∗) = (iβ/4π)

√

γ∗ − κM+ κe (2.51)

G−(γ
∗) =

√

κe − γ∗ + κM (2.52)

Les fonctions G± sont les équivalentes de J± pour le profil isolé. On a introduit une

petite partie imaginaire −τ < 0 aux nombres d’ondes γ∗ pour évaluer l’intégrale 2.49. Cette

expression de la pression acoustique aval ps est selon Glegg mathématiquement équivalente

à celle donnée par Amiet [11] pour le problème du bruit de bord de fuite de profil isolé. Afin
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Chapitre 2. Prédiction du bruit de bord de fuite d’une grille d’aubes linéaire

de se ramener à une formulation modale comparable à l’équation 2.35, l’auteur reproduit ce

résultat pour une infinité de pales situées en (x < nBd, y = nBh), n ∈ Z. Nous avons donc

le champ acoustique d’un rotor déroulé constitué d’une seule pale reproduite périodiquement

mais n’interagissant pas avec elle-même. Cette opération permet de calculer l’intégrale 2.49

sur γ∗ à l’aide du théorème des résidus. L’expression obtenue est

ps =
−2πi

Bh

m=+∞
∑

m=−∞

Qiζce
iζcy0e−iωt+iKzz K−

me
−iγ−

m(x−yd/h)−2iπmy/Bh

(2π)2i(γ−m +Kx)G
(m)
+ (−Kx)G

(m)
− (γ−m)

(2.53)

Du fait qu’elle est écrite sur la même base modale, cette équation est très similaire à

la pression acoustique 2.35 vue plus haut qui tient compte de la réponse complète de la

grille. Seule l’amplitude de chaque mode est différente entre ces deux expressions ; il est donc

possible de définir un coefficient modal de correction Cm (eq 2.54) caractérisant simplement

l’effet de grille. Il peut être approché grâce à l’équation 2.42.

Cm =

∣

∣

∣

∣

∣

Hm(Kx)G+(−Kx)G−(γ
−
m)

ζcJ
(m)
+ (−Kx)J−(γ

−
m)

∣

∣

∣

∣

∣

⋍

∣

∣

∣

∣

∣

G+(−Kx)G−(γ
−
m)

J
(m)
+ (−Kx)J−(γ

−
m)

∣

∣

∣

∣

∣

(2.54)

Afin de valider cette formulation et les routines de programmation, nous désirons mettre

à profit l’équivalence entre la solution d’Amiet et l’équation 2.49. Celle-ci exprime la pression

acoustique complexe générée en aval par une rafale de pression unitaire sur l’aube isolée. Nous

cherchons à valider cette équivalence dans le cas bidimensionnel ; nous nous plaçons donc dans

le plan z = 0 et nous choisissons Kz = 0 m−1. Pour écrire cette quantité au moyen du modèle

d’Amiet que l’on notera p
(A)
s , on fait appel à l’analogie acoustique qui permet de considérer la

pale comme une répartition de dipôles et dont l’amplitude est donnée par le saut de pression

instationnaire ∆P . Le champ acoustique est alors formé de la superposition linéaire des

contributions de ces dipôles rayonnant en champ libre. La géométrie étant bidimensionnelle,

on utilise la fonction de Green 2D G (−→x |−→ξ ) en présence d’un écoulement moyen uniforme

pour une source située en
−→
ξ = (ξ1, ξ2) et un observateur en −→x = (x, y). Sous l’hypothèse

d’une pale infiniment mince et positionnée en (−c 6 ξ1 6 0, ξ2 = 0), on a

p(A)
s (−→x ) =

∫ 0

−c

∂G

∂ξ2
(−→x |(ξ1, 0))∆P (ξ1) dξ1 (2.55)

Le gradient de la fonction de Green est donné par Posson([111] p.107) sur la base des travaux

de Lockard [95] :

∂G

∂ξ2
(−→x |(ξ1, ξ2)) =

ik

4β

(y − ξ2)

R
H

(2)
1 (

4

β2
R)eiM(x−ξ1)/β2

(2.56)

avec R =
√

(x− ξ1)2 + β2(y − ξ2)2. H
(2)
1 est la fonction de Hankel d’ordre 1 et de deuxième

espèce. Le saut de pression instationnaire ∆P du modèle d’Amiet au passage d’une rafale de

pression unitaire est égal à

∆P (ξ1) = 2e−iKxξ1

[

(1 + i)E∗

(

−ξ1(Kx + (1 +M)
ω

c0β2
)

)

− 1

]

(2.57)

78



2.4. Modèle de grille de Glegg

E∗ est le conjugué de la fonction de Fresnel complexe utilisée par Roger et Moreau [121].

Etant donnée la convention différente de la transformée de Fourier entre les modèles de Glegg

et d’Amiet, p
(A)
s est théoriquement égale au conjugué de ps. On a finalement

p(A)
s (x, y) =

iky

2β
eiωt

∫ 0

−c

H
(2)
1

R
(
kR

β2
)e

−iMk
(ξ1−x)

β2 −iKxξ1 × ... (2.58)

[(1 + i)E∗(−ξ1(Kx + (1 +M)
ω

c0β2
))− 1] dξ1
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Figure 2.17 – Cartographie de la partie réelle de la pression acoustique aval diffractée par un

profil isolé suite à une rafale de pression unitaire parallèle. kc = 1, Kz = 0 m−1, c = 0, 1 m,

M=80/c0, Uc/U = 0, 8. Modèle de Glegg, avec χ = 0◦, B = 1, σ = c/s = 10−4.

L’intégrale 2.59 est calculée en discrétisant l’aube sur 100 points (ce qui est suffisant pour

assurer une convergence du résultat) et E∗ est calculée en utilisant la fonction ES présentée

en annexe B. Pour calculer la somme 2.17 du modèle de Glegg, on utilise une solidité σ = 10−4

suffisamment faible pour que ps n’en soit plus dépendante. Tous les modes propagatifs et les

1000 premiers modes évanescents sont calculés, portant à 1/3 le nombre de mode évanescents

sur le nombre de modes total calculés. On note la sensibilité du résultat vis-à-vis du nombre de

modes évanescents considérés ; toutefois cette valeur élevée permet d’assurer la convergence

des champs acoustiques.

Finalement les formulations de Glegg (éq. 2.53) et d’Amiet (éq. 2.59) ne diffèrent que par

la présence des sources périodiques dans le modèle de Glegg et par le fait que la troncature

de la somme dans l’expression 2.53 entrâıne la suppression de termes de champ proche. Une

comparaison des champs acoustiques en aval est proposée sur la figure 2.17 pour la fréquence

adimensionnée kc = 1. Afin de comparer les figures à des instants d’émission identiques,

l’angle de déphasage φ ajusté empiriquement a été introduit. Un bon accord qualitatif est

trouvé sur la forme générale du champ acoustique. Pour comparer quantitativement les deux

modèles, la figure 2.18 présente un tracé de la pression acoustique sur la ligne y = x (à

θ = 15◦) pour deux fréquences kc = 1 et k = 5. L’accord est excellent pour kc = 5 tant sur

les niveaux de fluctuation que sur la tendance avec la distance. A kc = 1 la dépendance de

|ps| vis-à-vis de la distance est bien retrouvée mais en termes de niveaux, le modèle d’Amiet
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Chapitre 2. Prédiction du bruit de bord de fuite d’une grille d’aubes linéaire

prédit des amplitudes supérieures de 20%. Nous ne sommes pas en mesure d’apporter une

explication étayée de ce faible écart.
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Figure 2.18 – Partie réelle de la pression acoustique diffractée par un profil isolé pour une

rafale parallèle prédite par le modèle de Glegg ( kc = 1, kc = 5) et par celui d’Amiet

( kc = 1, kc = 5) sur la ligne y = x.

Les coefficients modaux de correction Cm apportent une information importante sur l’effet

de grille : lorsqu’ils sont supérieurs à 1, la grille a un rôle amplificateur tandis que s’ils sont

inférieurs à 1, la grille a un rôle atténuateur. On peut tracer ces coefficients dans le cas des

grandes valeurs de B, lorsque la contribution de la pale n = 0 est dominante. Il y a alors

un grand nombre de modes propagatifs, ce qui rend les courbes Cm(m) quasi-continues. On

appelle m+
0 l’ordre du dernier mode positif propagatif. Le tracé des Cm pour des fréquences

kc comprises entre 0, 5 et 10 est proposé sur la figure 2.19.
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Figure 2.19 – Coefficients de correction modaux tracés pour plusieurs fréquences kc = 0.5,

kc = 1, kc = 2, kc = 5, kc = 10. σ = c/s = 1, 43, χ = 20◦, c = 0, 1 m, M=80/c0,

B=10000.
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2.4. Modèle de grille de Glegg

Les coefficients de la figure 2.19 ont la particularité de s’effondrer à l’approche de la

condition de coupure m = m+
0 , ce qui est lié à une forte augmentation de |J (m)

+ J
(m)
− |. Il en est

de même lorsque m approche l’ordre du dernier mode négatif propagatif m−
0 . Les coefficients

restent tous négatifs pour kc < 2 ce qui signifie que la grille aura tendance à ”couper“ les

très basses fréquences. Pour kc > 2 certains modes sont amplifiés, en particulier les modes

proches de m ≈ 0, mais d’autres modes sont atténués ce qui ne permet pas de conclure

pour ces fréquences sur le caractère acoustique de la grille. Notons la figure particulièrement

complexe à kc = 10 faisant apparâıtre des modes totalement coupés vers m/m+
0 ≈ 0, 7.

2.4.7 Densité spectrale de puissance acoustique

La formulation 2.35 de la pression acoustique est donnée en termes d’amplitude de la

distribution de quadripoles Q située dans la couche limite. Pour les besoins de la comparaison

expérimentale, il est nécessaire d’exprimer la densité spectrale de puissance acoustique en aval

Spp en fonction des quantités mesurées sur pale Φpp, lz et Uc. Pour cela nous exprimons d’abord

l’amplitude en paroi (y = 0) du champ de pression incident pi(Kx,Kz , ω, y) en fonction de Q

en reprenant l’expression 2.28 reproduite sur une infinité de pales :

pi(Kx,Kz, ω, y = 0) = 2Q(Kx,Ky, ω)
m=+∞
∑

m=−∞

e−iKxmBd+iζc|y0+mBh|

=
2Q(Kx,Kz, ω)e

iζcy0

1− e−iKxBd+iζcBh
+ 2Q(Kz ,Kz, ω)e

−iζcy0

(

1

1− eiKxBd+iζcBh
− 1

)

(2.59)

Etant donné que l’écoulement est subsonique et que l’espacement inter-aubes est grand

devant les grandeurs caractéristiques de la couche limite, nous avons ℑ(ζcBh) ≫ 1 et l’ex-

pression 2.59 peut être approchée avec une bonne précision par

pi(Kx, y = 0,Kz, ω) ⋍ 2Q(Kx,Kz, ω)e
iζcy0 (2.60)

En injectant pi dans l’équation 2.35, le modèle devient indépendant de la hauteur carac-

téristique y0 de la couche limite turbulente. Cette grandeur conserve physiquement un rôle,

mais son influence est implicitement prise en compte à travers l’amplitude de pi. On obtient

ps(Kx,Kz, x, y, ω) =
1

2
pi(Kx,Kz, ω)

−2πi

Bh

m=+∞
∑

m=−∞

iζcK
−
me

−iγ−

m(x−yd/h)−2iπmy/Bh

(2π)2i(γ−m + γc)J
(m)
+ (−Kx)J

(m)
− (γ−m)

= J (Kx,Kz, ω, x, y) pi(Kx,Kz, ω) (2.61)

où J est la fonction de transfert aéroacoustique de la grille pour un vecteur de nombres

d’onde aérodynamiques (Kx,Kz) et une pulsation ω. A fréquence donnée, l’hypothèse de

turbulence figée sélectionne Kx = ω/Uc et la pression acoustique totale pts doit être sommée

sur les contributions de toutes les rafales obliques, selon :

pts(x, y, ω) = eixω/Uc

+∞
∫

−∞

J (ω/Uc,Kz, ω, x, y) pi(ω/Uc,Kz)e
iKzzdKz (2.62)

La densité spectrale de puissance acoustique en champ lointain Spp = ptsp
t∗
s s’écrit alors
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Spp(x, y, ω) =

+∞
∫

−∞

+∞
∫

−∞

J

(

ω

Uc
,Kz

)

J ∗

(

ω

Uc
,K ′

z

)

pi

(

ω

Uc
,Kz

)

p∗i

(

ω

Uc
,K ′

z

)

ei(Kz−K ′

z)zdKzdK
′
z

Et tirant partie de l’orthogonalité des nombres d’ondes transversaux et des mêmes hy-

pothèses qu’au paragraphe 2.3.1, on a pi(Kx,Kz)p
∗
i (Kx,K

′
z) = Π0(Kx,Kz)δ(Kz − K ′

z) =

Uc/πlz(ω,Kz)Φpp(ω)δ(Kz −K ′
z). Finalement, en remarquant que l’équation 2.35 est donnée

par unité d’envergure, nous obtenons la formule utilisée pour les applications :

Spp(x, y, ω) =
LUc

π
Φpp(ω)

+∞
∫

−∞

|J (ω/Uc,Kz , ω, x, y)|2lz(ω,Kz)dKz. (2.63)

2.4.8 Comparaison aux mesures acoustiques

Le modèle de bruit de bord de fuite de grille de Glegg a été présenté dans sa formulation

d’origine dans la section 2.4.1. Dans la section 2.4.3, le paramètre de périodicité B a été choisi

de manière à isoler la contribution acoustique d’une seule couche limite et une formulation de

la densité spectrale de pression acoustique adaptée au cas d’une grille d’aubes linéaire a été

développée dans la section 2.4.7. On compare maintenant les mesures acoustiques aux prédic-

tions obtenues du modèle de Glegg via l’expression 2.63 et les données d’entrée mesurées sur

pale. Cette confrontation aux mesures s’apparente à celle du modèle d’Amiet déjà présentée

dans la section 2.1. Les données d’entrée et les paramètres utilisés sont identiques dans les

deux modèles. La différence des deux spectres prédits donne une quantification théorique de

l’effet de grille et c’est pourquoi les prédictions d’Amiet déjà présentées sont rappelées dans

cette section. Les résultats sont présentés pour des fréquences f ∈ [200 Hz, 10000 Hz] puisque

d’une part la longueur de cohérence transverse n’est bien modélisée que pour f > 200 Hz et

d’autre part les fonctions d’étalonnage des sondes de pression pariétales ne sont valables que

jusqu’à 10 kHz.

La comparaison du modèle avec les mesures est d’abord effectuée à U1 = 80 m/s et

100 m/s sur la figure 2.20 pour les deux expressions de la vitesse de convection Uc et pour

les deux modèles. Dans le cas où Uc est indépendante de la fréquence, les modèles de Glegg

et d’Amiet produisent des spectres semblables en gabarit comme en niveau. L’écart reste

inférieur à 3 dB sur l’ensemble de la gamme de fréquences. Dans cette configuration et à

ces vitesses, l’effet de grille apparâıt donc comme une modulation de faible amplitude de la

diffraction principale des bords de fuite. Par rapport à la mesure à 80 m/s, la prédiction

est bonne pour f > 400 Hz puisque les écarts de spectres restent en moyenne inférieurs à

4 dB. Pour f < 400 Hz, l’écart entre la prédiction et la mesure atteint 10 dB. Il est possible

que le bruit mesuré soit celui d’une autre source acoustique telle que le bruit de jet ou le

bruit de bord de fuite lié aux plaques de maintien et que le bruit de bord de fuite de la

grille soit inférieur au niveau indiqué. Cependant, comme nous le verrons au chapitre 4, des

dispositifs de réduction de bruit ajoutés aux bords de fuite permettent de réduire le bruit

mesuré à 200 Hz d’environ 0,5 dB. Un rapide calcul montre que si le bruit de bord de fuite

est inférieur de 10 dB au bruit mesuré, sa suppression totale n’entrâıne qu’une diminution

de 0,4 dB du bruit mesuré. Puisque que le bruit de bord de fuite n’est certainement pas
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Figure 2.20 – Application des modèles de Glegg au cas de la grille et comparaison aux

mesures. α1 = 15◦, β = 35◦, θ = 40◦. : mesure à U1 = 80 m/s, : mesure à U1 = 100 m/s,

: prédiction du modèle de Glegg avec Uc = 0.8 × U1, ∀f , : prédiction du modèle de

Glegg avec Uc(f) : prédiction du modèle d’Amiet avec Uc = 0.8× U1, ∀f , : prédiction

du modèle d’Amiet avec Uc(f)

totalement supprimé avec les dispositifs utilisés, il est très probable que le bruit de bord de

fuite réel se situe entre la mesure et la prédiction. On conclut donc à une sous-estimation en

basse fréquence qu’il est délicat de quantifier avec précision.

La prise en compte de la variation de la vitesse de convection avec la fréquence entrâıne

une diminution notable et peu physique des spectres prédits en basse fréquence et ceci de

manière plus marquée dans le cas de la grille d’aubes que pour le profil isolé.

Pour la mesure à 100 m/s, les deux modèles fournissent un gabarit spectral satisfaisant

pour f > 400 Hz, mais une sous-estimation systématique d’environ 5 dB est observée pour les

deux modèles. Le modèle d’Amiet suggère une dépendance en vitesse des spectres acoustiques

en U5 et d’après Glegg, c’est aussi le cas pour le modèle de grille. Nous avons vu au chapitre 1

que la dépendance expérimentale du bruit de grille est plutôt en U6 en prenant pour l’axe

des abscisses un nombre de Helmholtz plutôt qu’un nombre de Strouhal. Cependant Glegg

déduit cette loi de puissance des niveaux totaux dans le conduit intégrés sur tous les angles

d’émission tandis que celle déduite de l’expérience au chapitre 1 vient d’une position de

microphone donnée. Entre 100 m/s et 80 m/s, choisir une dépendance en U5 plutôt qu’en U6

entrâıne une variation de 1 dB qui n’est donc pas suffisante pour expliquer la sous-estimation

observée. Certains effets présents dans l’expérience ne sont pas inclus dans le modèle comme

la rétroaction acoustique des bords d’attaque. Il est cependant peu plausible que celle-ci ait

un effet aussi important en haute fréquence, notamment parce que son effet dans le cas du

profil isolé se limite aux basses fréquences (nous le verrons au chapitre 3). On peut supposer

ici que c’est le spectre de pression pariétale Φpp mesuré sur l’aube centrale qui ne soit pas

représentatif de l’activité turbulente des autres aubes.

La mesure à 60 m/s est comparée aux modèles sur la figure 2.21. Ici encore l’effet de

grille atteint 3 dB et apparâıt comme une modulation du rayonnement principal du profil

isolé. La prise en compte des forts niveaux de pression pariétale en haute fréquence génère

une surestimation des spectres. En supprimant le terme hautes fréquences dans le calcul de

lz et en utilisant le gabarit spectral donné par Schlinker et Amiet (Fig. 2.2), une meilleure
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Figure 2.21 – Application des modèles de Glegg au cas de la grille et comparaison aux

mesures. α1 = 15◦, β1 = 35◦, θ = 40◦. : mesure à U1 = 60 m/s, : prédiction du

modèle de Glegg avec Uc = 0.8 × U1, ;∀f , : prédiction du modèle de Glegg en ignorant

les instabilités de couche limite mesurées dans le spectre de pression pariétale, : prédiction

du modèle d’Amiet avec Uc = 0.8× U1, ∀f .

prévision du spectre est obtenue.

Pour la solidité, l’angle de calage et la cette gamme de vitesse caractéristique de la grille

testée, le modèle de Glegg qui prend en compte l’effet de grille génère donc des spectres

acoustiques proches de ceux prévus par le modèle d’Amiet. La modulation des spectres atteint

3 dB et parâıt plus importante pour les basses vitesses. A 80 m/s, les spectres acoustiques

sont bien prédits à partir de 400 Hz. Mais un décalage atteignant 5 dB est observé pour

U1 = 60 m/s et U1 = 100 m/s, qui pourrait provenir d’une inhomogénéité des spectres de

pression pariétale entre les sept aubes.

2.5 Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons confronté à l’expérience différents modèles analytiques dans

le but de déterminer celui qui est le plus à même de prédire le bruit de bord de fuite d’une

grille d’aubes linéaire. Les trois modèles étudiés sont celui d’Amiet dédié au bruit de bord

de fuite de profil isolé, le modèle de Howe, qui prend en compte l’effet de grille mais qui est

restreint par hypothèses aux très basses fréquences, et le modèle de grille de Glegg qui n’est

pas restreint en fréquence mais qui rejette les bords d’attaque à l’infini amont et qui ignore

donc les interactions entre les bords d’attaque et les bords de fuite. Seul le modèle de Howe

est restreint aux applications à bas nombres de Mach.

Le modèle d’Amiet présente de bons résultats pour f > 400 Hz si on ignore les effets

d’instabilités de couche limite en haute fréquence mais il ne permet pas d’expliquer la car-

tographie de directivité observée dans l’expérience.

Le modèle de Howe est ensuite comparé aux mesures avec les mêmes données d’entrée que

le modèle d’Amiet, mais des écarts très importants avec la mesure sont observés. Ce modèle
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dans la formulation actuelle ne permet donc pas de prédire l’effet de grille. Une explication

possible est qu’il ne prend en compte que les rafales parallèles au bord de fuite, qui ne sont

pas les seules à contribuer au champ lointain acoustique.

Enfin, le modèle de Glegg est utilisé, il est repris en détail et adapté au cas expérimental.

La directivité qu’il induit est semblable à celle qui a été mesurée. Une correction de profil

isolé proposée par Glegg se ramenant formellement au modèle d’Amiet a permis de valider

les routines de prédiction et d’estimer l’effet de grille dans cette configuration expérimentale.

L’étude montre que les rafales obliques ont un effet non négligeable et que leur omission

conduit à une sous-estimation du rayonnement acoustique. Finalement, en comparant les

sorties des modèles d’Amiet et de Glegg, l’effet de grille peut être vu comme une modulation

du rayonnement principal atteignant 3 dB en amplitude dans notre cas. Selon la fréquence la

grille a tendance à augmenter ou réduire l’intensité du champ acoustique. Cet effet de grille

est plus apparent dans les mesures à basse vitesse (60 m/s) qu’à haute vitesse (100 m/s).

A 100 m/s, les modèles prévoient un bruit de bord de fuite inférieur d’environ 5 dB à la

mesure sur toute la gamme de fréquence. Cet écart important est attribué à une mauvaise

concordance entre les tendances du spectre de pression pariétale mesuré et le spectre acous-

tique qui pourrait elle-même s’expliquer par une disparité des couches limites sur les sept

aubes. On n’a en effet pas contrôlé cette disparité sur toutes les aubes mais on voit à quel

point l’application de modèle de bruit de bord de fuite y est sensible. Le gradient de pression

statique moyenne d’un extrême à l’autre de la grille peut avoir un rôle dans cet écart car il

conditionne le développement des couches limites sur le profil.
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Chapitre 3

Réduction du bruit de bord de fuite

d’un profil isolé

Les deux premiers chapitres de ce manuscrit ont été consacrés à l’étude du bruit de bord

de fuite de grille d’aubes linéaire ; les chapitres 3 et 4 concernent sa réduction au moyen de

dispositifs passifs. Nous commençons dans ce chapitre 3 par étudier la réduction du bruit de

profil isolé et dans le chapitre 4 suivant, nous nous intéresserons à nouveau à la grille d’aubes.

La réduction du bruit de bord de fuite à large bande a fait l’objet d’une attention par-

ticulière dans la communauté scientifique depuis les années 1950 et des solutions pratiques

ont été découvertes pour réduire le bruit des profils dans des situations académiques. Mal-

gré les résultats positifs obtenus, les mécanismes physiques liés à la réduction du bruit sont

souvent mal compris et ceci constitue un obstacle à l’optimisation des moyens de réduction

et à leur utilisation dans des situations industrielles. Il est donc nécessaire de poursuivre les

investigations vers une meilleure compréhension des mécanismes mis en jeu.

L’objectif de ce chapitre est de participer à cet effort en sélectionnant dans la littérature

un dispositif de réduction de bruit efficace et de l’étudier expérimentalement en vue d’ap-

porter des éléments de réponse quant à son fonctionnement. Une revue bibliographique est

donc proposée sur les dispositifs existants, suite à quoi est selectionné un dispositif promet-

teur ; puis une étude préliminaire est effectuée sur une pale de ventilateur automobile indus-

triel. Ensuite, un profil typique de pale de compresseur est testé expérimentalement dans les

équipements anéchöıques de l’Ecole Centrale de Lyon. Les performances acoustiques du dis-

positif selectionné sont évaluées sur cette configuration simplifiée et des mesures de cohérence

aérodynamique sont effectuées en sillage proche afin d’évaluer l’influence du dispositif sur

cette quantité importante du point de vue acoustique.

3.1 Revue bibliographique

L’un des premiers dispositifs de réduction de bruit de bord de fuite est sans doutes le

brevet déposé par Adams [5] en 1937 pour les avions à hélice. Il propose un système amovible

de cordelettes sortant du corps de l’hélice au niveau du bord de fuite et le prolongeant sur

quelques dixièmes de corde comme présenté sur la figure 3.1 où l’hélice tourne dans le sens

horaire. Les cordelettes espacées régulièrement dans la direction de l’envergure constituent

un moyen de contrôle rudimentaire de la formation du sillage proche et du bruit généré. Si
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Chapitre 3. Réduction du bruit de bord de fuite d’un profil isolé

Figure 3.1 – Un premier dispositif amovible de réduction de bruit (tiré de Adams [5])

le bruit réduit ici est plus vraissemblablement le bruit de bord de fuite de profil tronqué, ce

premier dispositif a le mérite de montrer qu’il est possible d’agir sur la région du bord de

fuite pour réduire le bruit à large bande.

Il est possible d’encore remonter dans la chronologie et de s’appuyer sur des solutions

déjà présentes dans la nature : des dispositifs de réduction de bruit existent sur les ailes

de certaines oiseaux peu véloces qui leur permettent d’échapper soit à la vigilence de leur

prédateur soit à celles de leur proie. Cette approche biomimétique consistant à s’inspirer des

solutions émergeant du processus de sélection naturelle a été appliquée par Lilley en 1998 au

sujet de la chouette effraie [94]. Il observe que cet oiseau particulièrement silencieux possède

des plumes situées au bord de fuite de l’aile qui sont agencées de telle sorte qu’elles dessinent

des chevrons d’aspect fractal sur presque toute l’envergure. De plus, un épais duvet couvre

l’extrados de ses ailes, et des plumes en forme de peignes sont visibles sur le bord d’attaque

des ailes. La suppression de l’un de ces dispositifs rend la chouette effraie aussi bruyante qu’un

autre oiseau. Cette étude contient à elle seule trois grands axes de recherche de la réduction

du bruit de bord de fuite : la modification de la géométrie du bord de fuite dont les dessins les

plus étudiés sont sans doutes les chevrons, la modification de l’impédance de surface du profil

qui peut se faire moyen de matériaux poreux, et le contrôle de la couche limite turbulence que

él’on peut réaliser par exemple au moyen d’un optimisation acoustique de la forme du profil

ou d’un revêtement particulier sur la surface. A ces trois premières catégories, il faut ajouter

les méthodes actives telles que le soufflage au bord de fuite. Par ailleurs, certains dispositifs

peuvent conjuguer plusieurs effets comme c’est probablement le cas pour les brosses insérées

dans le bord de fuite. L’étude bibliographique détaille successivement les résultats obtenus

avec ces dispositifs.

3.1.1 Modification de la géométrie du bord de fuite : les chevrons

Derrière l’idée de modifier de la géométrie du bord de fuite se trouve celle “d’adoucir” la

transition entre l’état de couche limite de paroi et l’état de sillage libre. Cela peut se faire

par exemple en réduisant progressivement la surface occupée par le profil au moyen d’un

bord de fuite en dents de scie (ou chevrons) ou un bord de fuite sinusöıdal comme ceux de la

figure 3.2. Les chevrons sont définis par deux paramètres : la période λc dans la direction de

l’envergure et leur amplitude hc qui est la demi-distance crête-à-crête. On appelera chevrons
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ou dents de scie le type de bord de fuite de la figure 3.2-a et bord de fuite sinusöıdal celui de

la figure 3.2-b.

Les premiers travaux sur ces bords de fuite modifiés sont analytiques et ont été effectués

par Howe en 1991. Ils concernent le bord de fuite sinusöıdal [77] puis le bord de fuite en dents

de scie [78]. Howe part de la constatation que son propre modèle de bruit de bord de fuite

droit [75] montre que l’efficacité acoustique d’un bord de fuite “standard” est maximale pour

des rafales de pression dont le nombre d’onde est normal au bord de fuite ; or il se trouve

que ces rafales sont également les plus énergétiques dans la couche limite turbulente incidente

(du fait que l’écoulement est souvent normal au bord de fuite). L’idée est donc de modifier

la géométrie du bord de fuite de manière à éviter cette cöıncidence. En pratique cela peut se

faire en inclinant localement le bord de fuite par rapport à l’écoulement, tout en conservant

la longueur de corde moyenne pour des raisons aérodynamiques. On aboutit aux dessins du

bord de fuite en dents de scie ou du bord de fuite sinuöıdal.

surface du profil

−→
U ϑ

λc

2hc
(a)

surface du profil

−→
U

λc

2hc
(b)

Figure 3.2 – Ecoulement turbulent à proximité d’un bord de fuite équipé de chevrons (a) et

d’un bord de fuite sinusöıdal (b)

Pour établir ses modèles de bruit de bords de fuite traités, Howe utilise la même approche

que pour le problème du bord de fuite standard. Le profil est assimilé à une plaque semi-infinie

vers l’amont et infiniment mince et le nombre de Mach est supposé faible M ≪ 1. L’auteur

résoud l’équation des ondes convectées en vérifiant la condition d’imperméabilité sur le profil

et l’annulation de la pression incidente dans le sillage. Pour pouvoir prendre en compte les

détails de la géométrie du bord de fuite, il fait une hypothèse haute fréquence : l’amplitude hc
doit être supérieure à la longueur d’onde hydrodynamique : ωhc/U ≫ 1. De plus l’amplitude

des ondulations doit être faible : λc/hc & 4. D’après ce modèle, le bord de fuite sinuöıdal peut

potentiellement réduire le bruit en champ lointain de 10× log10(Chc/λc) (dB) (avec C ⋍ 10).

Le cas du bord de fuite en dents de scie est traité comme une extension du premier.

Howe obtient pour cette nouvelle configuration une réduction de bruit de 10 × log10(1 +

(4hc/λc)
2)(dB). D’après l’auteur, ceci correspond à une réduction de bruit de l’ordre de

20 dB en hautes fréquences si λc/hc = 0, 25. Notons que cette valeur entre théoriquement

en contradiction avec la condition de validité λc/hc & 4 évoquée ci-dessus. Toutefois ceci

souligne le caractère prometteur de tels traitements pour la réduction du bruit de bord de

fuite.

Suite à ces travaux théoriques encourageants, une étude expérimentale sur la capacité de

réduction de bruit des dents de scie est réalisée par Dassen [37] en 1996 au NLR sur des

profils isolés et concerne une grande variété de géométries : la plaque plane à corde variable
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avec un angle de flèche, le profil symétrique NACA 0012 et le profil dissymétrique NACA

63618. Les dents de scie ont une longueur fixe de hc/c = 0, 1 et un rapport d’aspect de

λc/hc = 0, 2. Expérimentalement, les dents de scie se révèlent être un moyen de réduction

de bruit robuste : une réduction de 5 dB par bande d’octave est observée pour la plupart

des configurations sur la quasi totalité de la gamme d’analyse qui est s’étend de 1 et 4 kHz.

Une condition nécessaire à la réduction est soulignée : il faut absolument que les dents soient

dans le plan de l’écoulement du bord de fuite, sans quoi, une augmentation du bruit large

bande de 1 à 5 dB apparâıt, par rapport au profil non traité. Par ailleurs, on constate que les

performances acoustiques du traitement sont meilleures lorsque le profil prend de l’incidence

et que les dents de scie n’ont pas d’influence mesurable sur les coefficients de portance et de

trâınée.

Dans le cadre du projet européen SIROCCO, Oerlemans & al [103] appliquent les dents de

scie dans une configuration industrielle à pleine échelle. Ils modifient une pale d’une éolienne

de 94 m de diamètre, sur le dernier tiers de l’envergure. Pour le profil non traité, l’acoustique

est dominée par le bruit de bord de fuite centré sur 400 Hz. L’ajout de dents de scie occasionne

une réduction du bruit total de 3, 2 dB lors de la descente, les performances aérodynamiques

du profil n’étant pas affectées. A haute vitesse de vent (10 m/s), cette réduction a lieu sur

toute la gamme de fréquence analysée. A basse vitesse (6 m/s), elle s’accompagne d’une

augmentation du bruit en hautes fréquences qui selon l’auteur pourrâıt être liée au bruit

généré par le tourbillon de tête de pale.

Plus récemment, Jones et Sandberg [82] réalisent une simulation numérique directe des

équations de Navier-Stokes (DNS 1) pour un profil isolé muni de dents de scie. L’étude est

menée sur un profil symétrique NACA 0012 avec un angle d’attaque de 5◦. Deux longueurs

de dents de scie sont étudiées. Le bruit produit est très dépendant de la géométrie des dents

de scie utilisées : pour les chevrons longs, les auteurs observent une réduction de bruit large

bande (Stc = fc/U > 5) de 6 à 10 dB non limitée en hautes fréquences, tandis que pour

les dents courtes, elle ne s’opère que sur une plage limitée (5 <Stc < 20). L’exploitation

des données aérodynamiques instationnaires montre que la couche limite de l’extrados n’est

pas modifiée par la présence des dents. C’est donc que la réduction du bruit s’opère soit par

une modification de l’agencement tourbillonnaire à proximité immédiate du bord de fuite,

soit au travers de la diffraction acoustique elle-même. De manière intéressante, ils constatent

également que des tourbillons en fer-à-cheval sont plus nombreux dans le sillage des chevrons

que dans celui du bord de fuite droit. Une source additionnelle en hautes fréquences très

directive vers l’aval apparâıt également pour cette géométrie.

Enfin, Gruber et Joseph [67] ont testé divers dessins de chevrons sur le bord de fuite d’un

profil cambré NACA6512-10 dans le cadre du projet européen FLOCON. Pour la meilleure

des configurations, la réduction du bruit atteint 5 dB entre 300 Hz et 7000 Hz. Notons qu’à

la plus basse des fréquences étudiées, la réduction est encore de 2 dB. Des mesures au fil

chaud dans la couche limite à proximité de la racine d’une dent ont montré que la zone

turbulente est éloignée de la paroi en présence d’un tel dispositif. Ceci pourrâıt avoir une

influence sur le bruit rayonné puisqu’une plus grande distance entre les sources acoustiques

et le bord de fuite les rendraient moins efficaces comme suggéré par le modèle de Ffowcs-

Williams & Hall [44]. Cet effet n’a pas été observé dans la simulation numérique de Jones. En

comparant ses mesures aux résultats théoriques de Howe, Gruber trouve que les performances

1. Direct Navier-Stokes Simulation
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de réduction mesurées sont très inférieures à la prédiction fournie par le modèle, notamment

en hautes fréquences. Pour toutes les configurations testées, une augmentation de bruit est

constatée en hautes fréquences, atteignant 5 dB à 10 kHz. La fréquence à partir de laquelle

cette source supplémentaire apparâıt est caractérisée par un nombre de Strouhal “critique“

Stδ = f × δ/U proche de 1, 4 (δ représente l’épaisseur de la couche limite turbulente). Ce

Strouhal critique varie lui-même entre 1 et 1, 5 selon les paramètres géométriques des dents

de scie, mais aucune tendance simple n’a pû être mise en évidence. Il faut ici remarquer que la

source haute fréquence ne s’intensifie pas avec la charge du profil, ce qui contrarie l’hypothèse

selon laquelle elle serait liée au débit traversant le peigne.

Toutes ces études montrent qu’une réduction du bruit au moins partielle peut être obtenue

avec les chevrons à condition de respecter l’alignement avec l’écoulement du bord de fuite,

d’utiliser une valeur de hc/c suffisamment élevée (de l’ordre de 0, 1) et un rapport d’aspect

λc/hc assez faible (préférentiellement inférieur à 1). A ce titre, on peut considérer les chevrons

comme un moyen de réduction efficace et robuste. Cependant un effort reste à faire sur la

compréhension des mécanismes à l’origine de la réduction de bruit, en particulier en ce qui

concerne les lois paramétriques auxquelles elle obéit.

Etude Rec M hc/c λc/hc Réduction Source HF Stc

Dassen [37]
7.105 -
1, 4.106 0, 12 − 0, 22 0, 10 0, 20 5 dB - -

Oerlemans [103] 4, 6.106 0, 20 0, 10 0, 66 3 dB oui 18

Jones [82] 5.104 0, 40 0, 06 1, 6 5 dB oui 20

0, 12 0, 82 10 dB non -

Gruber [67] 4.105 0, 12 0, 12 0, 3 5 dB oui 24

Table 3.1 – Paramètres testés et résultats obtenus dans la littérature sur les chevrons de

bord de fuite

La question de l’augmentation du bruit en hautes fréquences reste également ouverte

puisqu’elle n’est pas prévue par le modèle de Howe et qu’elle pourrait être une source de na-

ture différente, susceptible d’être réduite différemment. Les mesures de Gruber & Joseph [68]

suggèrent que cette augmentation du bruit en hautes fréquences pourrait être liée à la dy-

namique de l’écoulement traversant les dents de scie. Une synthèse des études sur les dents

de scie est proposée dans le tableau 3.1 où sont rassemblés pour chaque étude le nombre de

Reynolds basé sur la corde Rec = Uc/ν, le nombre de Mach M=U/c0, l’amplitude relative

des chevrons hc/c, le rapport d’aspect λc/hc, la réduction maximale obtenue sur le spectre,

la présence ou non d’une augmentation du bruit en hautes fréquences ainsi que le Strouhal

critique basé sur la corde Stc = fc/U . Le choix d’un nombre de Strouhal construit sur la corde

est sûrement moins pertinent que celui d’un St basé sur l’épaisseur de couche limite δ ou son

épaisseur de déplacement δ∗ mais les études citées fournissent trop peu d’informations sur ces

quantités aérodynamiques pour pouvoir faire la comparaison. D’après ce tableau 3.1, l’aug-

mentation de bruit en hautes fréquence est récurrente et qu’elle apparâıt pour une Strouhal

critique Stc proche de 20.
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3.1.2 Adjonction de brosses au bord de fuite

En 2004, Herr & al. [73] proposent de prolonger le bord de fuite par une ou plusieurs

rangées de fibres en polypropylène sur une distance de quelques épaisseurs de couche limite

de manière à additionner les effets de géométrie et de porosité du bord de fuite. Dans cette

première étude sur plaque plane et profil NACA0012, les brosses présentent de très bonnes

performances de réduction de bruit : une suppression totale d’une bruit de lâcher tourbillon-

aire d’un bord de fuite tronqué ainsi qu’une baisse de 10 dB du spectre du bruit de bord de

fuite sont mesurées. Une légère augmentation du bruit est également mise en évidence en très

hautes fréquences, à proximité de la limite fréquentielle d’audibilité. L’étude numérique de

Ortmann et Wild [104] suggère qu’une série de rainures géométriquement comparables aux

brosses a un effet négligeable sur les performances aérodynamiques du profil. L’insertion de

brosses flexibles dans le bord de fuite constitue donc une piste de recherche prometteuse pour

la réduction du bruit large bande.

Herr a pu expliquer simplement la suppression du bruit d’échappement tourbillonnaire

grâce à des mesures d’anémométrie par fil chaud en sillage proche : la brosse désorganise

l’allée de tourbillons de Von Kármán et supprime l’émission de bruit qui lui est lié. Ainsi,

le pic caractéristique dans le spectre de fluctuations de vitesses disparâıt complètement en

présence de brosses.

Le principe de la réduction du bruit large bande est plus difficile à cerner mais une

deuxième étude de Herr [72], paramétrique cette fois sur les caractéristiques des brosses

et de l’écoulement permet un début de compréhension : la réduction du bruit large bande

s’adimensionne selon le nombre de Strouhal St= fl/U où f est la fréquence analysée et U

la vitesse de l’écoulement extérieur et l une échelle de longueur caractéristique à définir. Le

meilleur adimensionnement a été trouvé pour l indépendant de U et des paramètres de la

brosse. En choisissant l arbitrairement égal à 1 mm, les courbes de réduction s’adimensionnent

presque parfaitement et elles couvrent la plage fréquentielle 0, 01 <St< 0.3. La seule relation

claire entre les paramètres de la brosse et la réduction du bruit est que la longueur des fibres

doit être au minimum égal à l’épaisseur de la couche limite incidente pour que le dispositif

soit efficace. La flexibilité des brosses est un paramètre bénéfique mais pas indispensable pour

la réduction du bruit. Une fois réduit, le bruit suit une loi classique en U5.

Par la suite, des brosses ont été appliquées sur le bord de fuite d’une éolienne [129]. Cepen-

dant, la réduction observée n’atteint que 0,5 dB, probablement parce que les brosses utilisées

sont trop courtes dans cette application. Les brosses restent relativement peu étudiées dans

la littérature ; ceci est probablement lié au fait que leur implantation dans des installations

industrielles reste délicate.

3.1.3 Utilisation de matériaux poreux

Une autre solution pour réduire le bruit de bord de fuite consiste à utiliser de nouveaux

matériaux pour la fabrication des profils. L’analogie acoustique décrite par Curle [36] ou

Ffowcs-Williams & Hawkings [45] relie la pression acoustique en champ lointain directement

au saut de pression instationnaire de part et d’autre des surfaces solides. Celui-ci peut être

minimisé en utilisant des matériaux poreux ou déformables, c’est-à-dire en modifiant l’impé-

dance de surface. L’idée est d’atténuer la condition de rigidité (−→v ′.−→y = 0) qui va de pair

avec le doublement de pression. Si −→v ′.−→y n’est pas contraint, on tend plutôt vers p′ = 0 ce
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qui est recherché.

Ce raisonnement a été testé par Chanaud [28] en 1972, sous les recommendations initiales

de Lowson [96] sur une hélice munie de pale en “métal feutré” qui a obtenu des réductions de

13 dBA sur le bruit total en plaçant judicieusement son traitement sans pour autant perdre

de points de rendement aérodynamique. En 1976, Bohn [19] utilise également un matériau

poreux sur un jet pariétal. Il observe un bon adimensionnement des courbes de réduction en

utilisant le nombre de Strouhal St= fL/U où L est la longueur de traitement. La réduction de

bruit obtenue atteint 10 dB en tiers d’octave, les meilleurs performances étant obtenues pour

les plus hautes vitesses. La réduction maximale est obtenue lorsque la longueur de traitement

L est de l’ordre du quart de la longueur d’onde aérodynamique λh = U/f . Ceci montre

donc que le premier paramètre important est cette longueur de traitement L. L’impédance de

surface Z est le deuxième paramètre significatif : Bohn trouve que les meilleurs résultats sont

obtenus pour Z ⋍ ρ0c0, ρ0 et c0 faisant référence à la masse volumique de l’air et à la célérité

du son dans le milieu au repos à température ambiante. Notons que pour des ondes planes

acoustiques, cette condition Z = ρ0c0 équivaut à l’absorption totale. Cette étude suggère que

de bons résultats peuvent être obtenus avec ce type de traitement, mais il faut tout de même

souligner la difficulté de mise en oeuvre de la cavité interne au cœur du profil.

Howe[76] propose un modèle analytique pour le bruit d’un profil ayant une impédance

modifiée sur l’intégralité de sa surface. Le bruit de bord de fuite large bande est considéré dans

un premier temps. Pour ce type de source, aucune fréquence n’émerge du spectre turbulent. La

résolution utilise la méthode de Wiener-Hopf et une impédance optimale Z ⋍ ρ0U est trouvée

où U est la vitesse de l’écoulement. Howe note que cette solution est sans doute inapplicable en

pratique car les instabilités de la couche limite turbulente suffiraient à endommager la surface

d’un tel profil. Cependant, lorsqu’une fréquence aérodynamique se distingue des autres comme

c’est le cas pour le bruit de bord de fuite tronqué par exemple où un lâcher tourbillonnaire

périodique a lieu, il est possible d’optimiser l’impédance de surface pour cette fréquence

particulière.

Cette conclusion a été exploitée avec succès dans le domaine de la réduction du bruit

de volet de bord d’attaque et de bord de fuite. Dans ces configurations, le bruit émis est

piloté par l’impact du tourbillon de coin d’aile sur la tranche du volet [71]. Des phénomènes

aérodynamiques de grande taille sont impliqués et des fréquences aérodynamiques sont selec-

tionnés. Ceci a permis aux équipes de Fink & Bailey [50], de Revell [118], de Khorrami [86]

et Angland [14] de choisir une impédance spécifique pour les fréquences et les vitesses mise

en jeu et de remplacer une petite partie du volet par une surface poreuse, généralement de la

mousse métallique. Il est alors possible de réduire le bruit volet de 3 dB environ. Plusieurs scé-

narios impliqués dans la réduction de bruit sont évoqués : la dissipation visqueuse de l’énergie

acoustique dans le matériau poreux, la possibilité pour l’écoulement de traverser partielle-

ment le profil pour réduire le différentiel de pression sur la surface, et la légère adaptation de

la surface déformable pour limiter la turbulence générée.

L’application des matériaux poreux à des sources vraiment large bande est plus rare : on

peut citer les travaux de Jones & al. [83] où les bords d’attaque des aubes d’un stator ont été

traitées dans l’intention de réduire le bruit d’interaction rotor-stator. Le traitement inclut des

surfaces poreuses en communication avec des cavités traitées acoustiquement et situées dans le

corps du profil. Ceci permet de réduire de 1 à 2 dB cette source de bruit large bande. En 2007,

Sarradj & Geyer [127] testent cinq profils taillés dans des matériaux poreux. Ils identifient
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deux paramètres importants : la porosité définit par le rapport du volume occupé par les

pores sur le volume total du profil et la résistance à l’écoulement définie comme le rapport de

la différence de pression statique de part et d’autre d’un échantillon sur la vitesse traversante.

Dans tous les cas, ils constatent que les performances aérodynamiques du profil sont fortement

dégradées : à angle d’attaque fixé, le coefficient de trâınée est significativement augmenté et

le coefficient de portance est plus faible que pour le profil rigide et imperméable de référence.

Une réduction du bruit est observée entre 1 et 8 kHz mais le protocole expérimental est tel

que les couches de cisaillement du jet incident sont en contact avec le bord d’attaque. Bien

que les auteurs aient utilisé une technique d’antennerie acoustique, il est difficile de conclure

que c’est bien le bruit de bord de fuite qui ait été réduit.

3.1.4 Optimisation du dessin du profil

La forme du profil conditionne le développement des couches limites turbulentes, elle

peut avoir par ce biais un effet sur l’acoustique. Une optimisation sur des critères acoustiques

est possible comme on le fait plus couramment sur des critères aérodynamiques. Dans le

cadre du projet européen SIROCCO, Lutz & al. [97] présentent un algorithme d’optimisation

aéroacoustique de la forme du profil d’une pale d’éolienne en imposant des contraintes sur le

coefficient de trâınée de la pale et sur le niveau de bruit global. L’approche se fait en trois

temps : dans le cas subsonique, l’applet Java Xfoil [40] permet deduire de la géométrie du

profil et de l’écoulement les grandeurs importantes de la couche limite (l’épaisseur de déplace-

ment δ∗, l’épaisseur de quantité de mouvement θ∗ et le coefficient de contrainte visqueuse en

paroi τw). Dans un deuxième temps, grâce au modèle de longueur de mélange, les grandeurs

statistiques fluctuantes comme la vitesse turbulente de la couche limite ou la longueur de cor-

rélation transverse sont calculées. Ceci permet de fournir dans un dernier temps les données

d’entrées au modèle de prédiction de bruit de Chandiramani [29]. L’optimisation acoustique

se fait ensuite par itération de ce procédé. Les grandeurs δ∗, θ∗ et τw fournissent en outre

une estimation de la trâınée, ce qui rend possible une optimisation mutli-objectif. Le profil

ainsi optimisé a été utilisé d’une part en soufflerie anéchöıque où un gain en performance

aérodynamique a été observé en plus du gain acoustique, et d’autre part en configuration

industrielle, sur l’éolienne de l’étude d’Oerlemans & al. [103] déjà évoquée. Le profil optimisé

y présente une réduction de 1 dB sur les niveaux de bruit globaux tandis que la méthode de

prédiction prévoit une réduction de l’ordre de 4 dB.

Sørensen [137] a utilisé pour un rotor caréné une optimisation muti-objectif sur le niveau

de bruit, le rendement et la vitesse de rotation en modifiant des paramètres globaux comme

le rayon du moyeu, le nombre de pales, la vitesse de rotation, la variation de la corde selon

l’envergure, l’angle de calage et la cambrure. Il utilise des modèles aérodynamiques et acous-

tiques simplifiés (comme celui de Fukano [55] où le bruit produit ne dépend que du nombre de

pales, du déficit de vitesse dans le sillage et de la largeur de sillage). Cette technique permet

théoriquement d’atteindre 4 dB de réduction en limitant les pertes de points de rendement

mais n’a pas été suivie de vérification expérimentale à notre connaissance.

Les méthodes d’optimisation nécessitent un grand nombre d’itérations pour converger

vers un dessin aérodynamiquement efficace et silencieux. Les calculs directs de bruit basés

sur des simulations à grandes échelles (LES) sont actuellement trop coûteux en temps de

calcul pour être intégrés dans de telles boucles d’optimisation. Les méthodes hybrides plus
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rapides basées sur des calculs moyennés (RANS) couplés à des modèles analytiques souffrent

d’approximations importantes et des développements sont encore nécessaires pour prédire

correctement le bruit de bord de fuite. Le principal obstacle étant l’obtention du spectre de

pression pariétale fluctuante à proximité du bord de fuite, comme détaillé dans la thèse de

Rozenberg [122]. L’étude de Marsden & al. [99] à l’université de Stanford fournit cependant

un contre-exemple puisqu’une optimisation est effectuée sur un profil isolé grâce à des calculs

LES. Pour chaque forme de profil, un calculs RANS préliminaire est effectué afin de vérifier

que la trâınée ne soit pas excessivement élevée puis un calcul LES est réalisé afin d’évaluer

le bruit en champ lointain. Le profil optimisé a ainsi un bord de fuite “oscillant” légèrement

dans la direction normale à la corde. Cette méthode permet de supprimer complétement le

bruit d’échappement tourbillonnaire liée à l’épaisseur du bord de fuite et d’atténuer de 5 dB

le bruit de bord de fuite large bande en hautes fréquences.

3.1.5 Méthodes actives : soufflage au bord de fuite

Les méthodes de réduction de bruit présentées jusqu’ici sont des méthodes dites “passives”

car elles ne nécessitent pas d’apport d’énergie au système. Un mot doit être dit également sur

les méthodes “actives” qui existent mais qui visent plutôt à réduire le bruit d’interaction des

stators avec la turbulence émanant des sillages du rotor, comme souligné par Casalino dans sa

revue sur les moyens de réduction de bruit des avions [27]. Ces méthodes utilisent un soufflage

d’écoulement en paroi de l’extrados des aubes de rotors juste en amont du bord de fuite. Le

but est de combler le sillage des aubes du rotor et d’y limiter le taux de turbulence. Les études

sur ce sujet sont nombreuses : on peut noter celles de Winkler & al. [148] sur profil isolé, de

Borgoltz & al. [21] sur grille d’aubes linéaire, celles de Leitch & al. [91], de Fite & al. [51],

de Woodward & al. [149], et de Sutliff & al. [140] sur rotor. Toutes ces études montrent qu’il

est possible de réduire significativement le bruit large bande d’interaction rotor-stator ainsi

que le bruit tonal. En revanche, comme noté dans l’étude de Winkler, le bruit de bord de

fuite du stator est lui légèrement réhaussé en hautes fréquences. De plus une nouvelle source

de bruit apparâıt : c’est l’interaction de l’écoulement soufflé avec les bords de la fente de

soufflage elle-même. Aux plus forts débits testés, cet effet peut augmenter le bruit propre du

profil de 30 dB en hautes fréquences. Du point de vue aérodynamique, la trâınée est fortement

diminuée puisque les déficits de vitesse sont partiellement comblés mais il faudrait ajouter à ce

bilan l’énergie introduite dans le soufflage. Dans un autre domaine, l’étude de Koop & al. [89]

montre que le soufflage est pertinent pour le bruit de volet réduisant le bruit à large bande

de 3 à 4dB, même si des méthodes passives offrent des résultats encore meilleurs pour cette

configuration. En résumé, le soufflage est un bon moyen de réduire le bruit d’interaction mais

pour le bruit de bord de fuite qui nous intéresse dans ce travail, l’introduction de turbulence

supplémentaire à proximité du bord de fuite est plutôt défavorable. La solution opposée qui

consiste à aspirer la couche limite pourrâıt être une voie de recherche en aéroacoustique comme

elle l’est actuellement en aérodynamique en tant que moyen de contrôle de décollement dans

les compresseurs [64].
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3.2 Sélection d’un dispositif de réduction et démarche expéri-

mentale

A l’issue de ce travail bibliographique, nous pouvons tirer plusieurs conclusions :

– les dispositifs actifs du type soufflage ou aspiration de couche limite du paragraphe 3.1.5

sont très lourds à mettre en œuvre expérimentalement et les perspectives de réduction

du bruit de bord de fuite sont relativement faibles,

– les matériaux poreux du paragraphe 3.1.3 offrent de bons résultats acoustiques mais

dégradent fortement les performances aérodynamiques,

– les techniques d’optimisation de forme du paragraphe 3.1.4 sont prometteuses et elles

pourraient profiter de progrès récents réalisés dans le domaine des méthodes semi-

analytiques de prédiction de bruit. Celles-ci sont en effet de mieux en mieux adap-

tées à l’exploitation de calculs aérodynamiques moyennés [123] et prennent en compte

des effets de rétroaction de bord d’attaque dans les fonctions de transfert aéroacous-

tiques [121, 100] ainsi que des effets de la croissance de la couche limite incidente [122].

Ainsi, des résultats encourageants ont été obtenus dans la thèse de Rozenberg [124]

dans la prédiction du bruit de rotor à faible solidité. Cependant le présent travail vise

à étudier des dispositifs nouveaux proposant une réduction du bruit qui pourrait être

additionnée au gain obtenu via l’optimisation de configurations classiques,

– les chevrons du paragraphe 3.1.1 réalisent aussi de bonnes performances acoustiques. Ils

ont été beaucoup étudiés dans la littérature et font par ailleurs l’objet d’une attention

particulière dans le projet européen FLOCON 2 dans lequel s’incrit en partie ce travail.

Les chevrons ont été étudiés à l’ISVR 3 à Southampton. Nous les étudions donc pas

dans ce chapitre. En revanche, au chapitre 4, toujours dans le cadre de FLOCON, ils

sont étudiés sur la grille d’aubes linéaire. Nous ferons alors référence aux résultats de

l’ISVR pour comparer les mesures en grille d’aubes aux mesures en profil isolé,

– les brosses de bord de fuite présentées au paragraphe 3.1.2 ont montré d’excellents

résultats sur une plaque plane et un profil NACA0012 imputable non seulement à la

suppression efficace de bruit d’échappement tourbillonnaire d’un profil tronqué mais

aussi à la réduction du bruit à large bande. En outre ce dispositif a été finalement peu

étudié dans la littérature.

Pour ces différentes raisons, l’étude poursuivie dans ce chapitre porte sur des profils isolés

minces peu cambrés et équipés de brosses. Celles-ci sont introduites dans l’épaisseur du bord

de fuite. L’objectif est double : nous souhaitons d’abord élargir la base de données en tes-

tant les brosses dans une nouvelle installation expérimentale afin de confirmer les tendances

observées par l’équipe du DLR [72] ; ensuite des investigations spécifiques permettront de

proposer un début d’explication du principe de la réduction acoustique par les brosses. Les

résultats présentés dans ce chapitre reprennent en grande partie ceux de Finez & al. [47].

Dans la suite, les moyens d’essais de cette étude sont décrits dans la section 3.3. La ma-

quette est placée dans le cône potentiel quasi-laminaire d’un jet non turbulent et l’acoustique

est mesurée en champ lointain. Cette approche a déjà fait ses preuves dans la littérature pour

isoler le bruit de bord de fuite (voir par exemple les études de Brooks & al. [22], Schlinker &

Amiet [131], Roger & Moreau [100, 120]). Dans un premier temps, nous étudions le profil non

2. Flow Control

3. Institue of Sound and Vibration Research
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traité comme cas de référence dans la section 3.4. Deux installations anéchöıques du LMFA

sont utilisées : la “petite chambre sourde“ dont le faible bruit de fond permet de mesurer

des faibles niveaux y compris en basses fréquences et la ”grande chambre sourde“ (utilisée au

chapitre 1) dont la soufflerie permet d’utiliser des vitesses d’écoulement atteignant 100 m/s

mais qui possède un bruit de fond de fond plus élevé en basses fréquences. Ces deux in-

stallations sont décrites dans l’annexe A Des mesures aérodynamiques et acoustiques sont

effectuées dans plusieurs moyens d’essais et comparés aux résultats présents dans la littéra-

ture. Comme pour la grille d’aubes, les caractéristiques statistiques du champ de pression

pariétale sont mesurées sur l’extrados et nous utilisons le modèle analytique d’Amiet [11]

pour déduire le bruit de bord de fuite en champ lointain. L’objectif est ici de tester ce modèle

à la limite de validité de ses hypothèses puisque le profil est cambré et les couches limites

turbulentes supposées ”statistiquement gelées“ dans le modèle s’épaississent en réalité et de-

viennent plus turbulentes à l’approche du bord de fuite. Dans un deuxième temps, les brosses

sont introduites dans le profil au moyen d’un bord de fuite interchangeable. Une glissière

permet d’insérer un bord de fuite droit pour le cas de référence et diverses brosses peuvent

être testées. Dans la section 3.5, nous mesurons la réduction du bruit pour plusieurs vitesses

d’écoulement. Nous comparerons nos observations à celle de Herr. Pour comprendre le mé-

canisme sous-jacent de réduction du bruit, nous étudierons la cohérence des perturbations

aérodynamiques dans le sillage suivant l’envergure dans la section 3.6. Enfin, nous procéderons

à une localisation des sources de bruit dans la section 3.7 pour identifier les autres sources de

bruit présentes dans l’installation.

3.3 Protocole expérimental et moyens d’essais

Cette section décrit les moyens d’essais et le dispositif soigné d’intégration des brosses

dans le bord de fuite du profil.

3.3.1 Le profil de compresseur

Nous choisissons le profil académique de compresseur NACA 65-(12)10 déjà utilisé au

chapitre 1 dans la grille d’aubes mais cette fois en configuration isolée. Ce profil possède

à la fois un bord de fuite suffisamment mince pour ne pas larguer d’allée de Von Karman

et une épaisseur suffisante pour aménager une glissère dans le corps de la maquette. De

plus, ce profil disymétrique présente une forte cambrure, il permet donc de tester les brosses

dans une nouvelle configuration plus proche des profils utilisés dans l’industrie. Son dessin

est présenté sur la figure 3.3. Enfin, il a été selectionné dans le projet FLOCON pour tester

divers dispositifs de réduction de bruit d’abord sur un profil isolé à l’ISVR puis dans le présent

travail dans les chapitres 1 et 4 dédiés à la grille d’aubes. Nous disposons donc d’une base de

données comparative conséquente courvrant l’aérodynamique et l’acoustique de ce profil. Le

profil possède une longueur de corde de 130 mm et une envergure de 300 mm.

Figure 3.3 – Dessin du profil NACA 65-(12)10 utilisé
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3.3.2 Les brosses

Le profil NACA est tronqué à 90% de corde et une rainure est menagée dans le corps

principal en aluminium du profil afin d’y insérer différents bords de fuite en résine. Un bord

de fuite de référence est usiné de manière à reconstituer le dessin initial du profil. Sept bords de

fuite dans lequels sont insérés divers types de brosses constituées de fibres de polypropylène

ont également été confectionnés. Nous avons fait varier les trois paramètres suivants : la

longueur des fibres (dans le sens de la corde), le diamètre des fibres et la densité moyenne

exprimée en nombre de fibres par mètre d’envergure. Les valeurs de ces paramètres ont été

choisies en fonction des brosses disponibles et de leur usinabilité ; ces valeurs sont rassemblées

dans la table 3.2. Etant donné la difficulté de confection de ces brosses, il n’a parfois été

possible de ne changer qu’un seul paramètre à la fois. Le profil et les brosses sont présentés sur

la figure 3.4-a. Sur cette photographie, sept brosses sont présentes car il y a deux exemplaires

de la brosse B1. Ceci nous a permis de vérifier la répétabilité des résultats vis-à-vis des

variabilité dans la réalisation pratique des brosses.

Longueur Diamètre Densité moyenne

Qualificatif moyenne des fibres des fibres

(mm) (mm) (nombre de fibre/m)

Brosse B1 32 0.5 1800

Brosse B2 espacée 40 0.5 1000

Brosse B3 longue 37 0.5 1800

Brosse B4 courte 10 0.5 1900

Brosse B5 fine 25 0.25 3000

Table 3.2 – Paramètres des brosses utilisées

(a) (b)

Figure 3.4 – Photo du profil utilisé muni du bord de fuite non traité de référence et les sept

brosses adaptables (a) et du profil installé dans la soufflerie de la petite chambre sourde (b)

3.3.3 Mesures de pression

Quatre types de mesures de pression sont réalisées :
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– la pression acoustique est mesurée au moyen d’un microphone Bruel & Kjaer de type

4189 et de sensibilité 45,2 mV/pa pour les mesures en petite chambre sourde et de

46,4 mV/Pa pour les mesures en grande chambre sourde. Cette sensibilité est estimée

en utilisant un pistonphone Bruël&Kjaer délivrant une pression acoustique calibrée de

1 Pa (94 dB) à 1000 Hz. Le microphone est situé dans le plan médian à un rayon

R=1,8 m du centre de rotation du profil. A cette distance, le microphone est situé dans

le champ lointain géométrique puisque R/c = 13.8 ≫ 1 où c est la longueur de corde

de la maquette. Le champ lointain acoustique est lui défini par kR≫ 1 où k = 2πf/c0
est le nombre d’ondes acoustique. Cette condition équivaut à f ≫ 30 Hz. On peut donc

considérer que le point d’observation est dans le champ lointain acoustique pour les

fréquences supérieures à 300 Hz.

– la pression totale et la pression statique sont mesurées à l’aide d’un tube de Pitot couplé

à un manomètre Furness et placé dans la partie non turbulente de l’écoulement. Elles

permettent d’estimer la vitesse incidente. La masse volumique est estimée à partir d’une

mesure de température réalisée par un thermocouple à proximité du Pitot,

– la pression moyenne (en temps) en paroi du profil permet de contrôler la charge aéro-

dynamique. Un manomètre situé hors de l’écoulement est relié à des points de mesure

à mi-envergure. Quatre sondes sont disposées sur l’intrados à 4, 10, 25 et 80 mm du

bord d’attaque et six sur l’extrados à 4, 10, 20, 40, 60 et 80 mm du bord d’attaque.

Les sondes de pressions instationnaires situées à proximité du bord de fuite et décrites

ci-dessous peuvent également être utilisées en obstruant les logements des microphones.

– la pression pariétale instationnaire est mesurée à l’aide de sondes à microphones dé-

portés similaires à celles décrites dans la thèse de Grilliat [66]. La procédure d’étalonnage

est identique à celle proposée dans la thèse de Rozenberg [122], elle est présentée en an-

nexe A.2. Ces fonctions d’étalonnage sont implicitement utilisées dans tous les résultats

de ce chapitre. Les six sondes sont disposées sur l’extrados uniquement à proximité du

bord de fuite comme présenté sur la figure 3.5. Cinq de ces sondes sont positionnées à

86% de corde dans le corps en aluminium de la maquette. Cette longueur est une don-

née d’entrée des modèles de bruit de bord de fuite. Les espacements réalisables suivant

l’envergure sont présentés dans la table 3.6. Une sixième sonde située à 91% de corde

dans la partie amovible du profil permettra de donner une estimation de la vitesse de

convection de ces tourbillons.

3.3.4 Mesure de corrélation de vitesse par un couple de fil chaud parallèles

Des mesures de corrélation de vitesses turbulentes dans le sillage proche sont décrites au

paragraphe 3.6.2. Elles sont obtenues à l’aide de deux fils chauds tous deux introduits dans le

sillage du profil et orientés suivant la normale au plan du profil. Ces deux fils chauds parallèles

sont espacés dans le sens de l’envergure et permettent de mesurer la cohérence transverse du

champ de vitesse. Un montage similaire a été réalisé dans le sillage d’une plaque plane par

Bonnet & al. [20].

Les fils chauds sont placés à des distances du bord de fuite variant entre 2 mm et 35 mm.

Pour la position la plus proche, le sillage a une épaisseur de 5 mm, les fils de longueurs

1 mm effectuent donc une intégration sur une partie du sillage. Cependant, on a veillé à les

positionner au maximum d’intensité turbulente correspondant à la couche limite de l’extrados,
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2
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−→
Uc

12mm

15mm

18,5mm

Figure 3.5 – Position des sondes de pres-

sion instationnaire utilisées pour le pro-

fil isolé. La partie hachurée représente le

bord de fuite en résine qui peut être rem-

placé par un bord de fuite muni de brosse.

Sondes n◦ Espacement (mm)

2-3 1.2

3-4 1.5

2-4 2.8

1-2 5.2

4-5 6.2

1-3 6.8

3-5 7.5

1-4 8.0

2-5 9.0

1-5 14.2

Figure 3.6 – Espacement transverse entre

les sondes de pression instationnaire

de cette manière, l’effet d’intégration est minimal et on se rapproche de la mesure ponctuelle.

Cette orientation parallèle et normale au plan du profil permet d’atteindre des séparations de

fils de 0,78 mm où la cohérence transverse est non nulle sur une grande plage de fréquence.

Les sondes sont montées sur un chariot qui permet un déplacement égal et symétrique par

rapport au plan médian.

Les mesures sont effectuées avec un anémomètre à température constante DANTEC

Streamline et deux fils chauds de type 55P11 de 5 µm de diamètre. Les signaux temporels

sont échantillonnés à 25600 Hz et moyennés sur 600 blocs de transformées de Fourier discrètes

(DFT) utilisant 6400 points. Ceci permet de faire des spectres en bandes fines convergés même

pour les plus faibles valeurs de cohérence avec une résolution de 4 Hz.

3.3.5 Antennerie acoustique

Pour localiser les sources de bruit dans l’installation de la petite chambre sourde, une

mesure d’antennerie acoustique est mise en œuvre dans la petite chambre sourde. La technique

générale a été décrite dans la section 1.6. Nous nous trouvons ici dans une configuration plus

classique qu’au chapitre 1 puisque l’antenne monodimensionnelle est placée parallèlement à la

corde, comme on peut le voir sur la figure 3.7. Nous utilisons une antenne de 12 microphones

Bruel&Kjaer de sensibilité 3 mV/Pa. L’espacement entre deux microphones adjacents est

constant et égal à 90 mm. L’antenne est placée dans le plan médian, parallèlement à l’axe

de l’écoulement incident et du côté de l’extrados. La distance de l’antenne au bord d’attaque

est de 370 mm. Elle est donc située à l’extérieur de la couche de cisaillement du jet qui a une

largeur de 150 mm en sortie de buse.

Dans ce chapitre, l’algorithme CLEAN-SC de Sijstma [133] est principalement utilisé. Il

est présenté en détail en annexe D.
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plaque de maintienprofilbuse

microphones

90mm

U

Figure 3.7 – Vue schématique du montage utilisé pour la localisation des sources de bruit

du profil.

3.4 Etude du profil non traité

Dans cette section, on étudie la charge moyenne du profil dans les deux installations,

puis le champ de pression turbulent de l’extrados à proximité du bord de fuite et finalement

l’acoustique en champ lointain.

3.4.1 Coefficient de pression

Le coefficient de pression moyenne Cp(x) est défini dans le cas du profil isolé par l’équa-

tion 3.1 à partir de la pression pariétale moyenne p(x) en Pa mesurée par les sondes en paroi

du profil, de la pression atmosphérique p∞, de la masse volumique de l’air ρ et de la vitesse

incidente U∞. Le profil est ici testé pour des vitesses d’écoulement allant de 30 m/s à 70 m/s

et pour des angles d’attaque entre 0◦ et 15◦. Nous avons vérifié au préalable que ce coefficient

était bien indépendant de la vitesse d’écoulement dans chacune des installations.

Cp(x) =
p(x)− p∞
1/2 ρU2

∞

(3.1)

Il est possible de comparer les valeurs obtenues avec celles de la littérature, en particulier

avec les résultats obtenus dans le projet européen FLOCON. Des expériences ont été menées

dans la soufflerie de l’ISVR avec le profil NACA 65-(12)10 avec une corde c =150 mm et

pour une buse de dimension différente. Cette différence dans la largeur de buse h induit

une déflexion différente de l’écoulement. Cet effet peut être partiellement pris en compte

par la correction d’angle d’attaque de Brooks & al. [22] déduite d’une méthode 2D de lifting

surfaces pour NACA0012. Ainsi l’angle d’attaque aérodynamique effectif α∗ est donné à partir

de l’angle d’attaque géométrie αt par les équations 3.2-3.4.

α∗ =
αt

ζ
(3.2)

ζ = (1 + 2σ)2 +
√
12σ (3.3)

σ =
π2

48

( c

h

)2
(3.4)

On choisit de comparer les mesures de Cp dans les différentes installations pour α
∗ = 3, 5◦.

La table 3.8 rassemble les différents paramètres pour les trois chambres sourdes et donne
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Chapitre 3. Réduction du bruit de bord de fuite d’un profil isolé

l’angle αt correspondant. La figure 3.9-a présente les mesures du coefficient de pression dans

les trois installations ainsi que les résultats de calcul numérique moyennés effectués par le

CERFACS et FLUOREM dans le cadre du projet européen dans la configuration de l’ISVR.

Dans ces simulations numériques 2D, la buse de l’ISVR est maillée et le profil est donc plongé

dans un écoulement le largeur finie afin de bien prendre en compte les effets d’installation.

Installation h [mm] c [mm] h/c ζ αt,
◦

ECL petite chambre 150 130 1.15 3.07 10

ECL grande chambre 500 130 3.84 1.46 5

ISVR 150 150 1 3.56 12

Figure 3.8 – Paramètres des trois installations expérimentales présentes dans figure 3.9 et

angle d’attaque géométrique correspondant à un angle d’attaque effectif de α∗ = 3, 5◦

Pour cet angle, l’accord est très bon entre les mesures ECL en petite chambre anéchöıque

et les deux calculs numériques ainsi qu’avec les mesures de l’ISVR. Ceci valide l’utilisation de

la petite chambre sourde pour l’étude du profil tout au moins du point de vue aérodynamique

et pour cet angle d’attaque. Le bon accord est lié au fait que les rapports h/c sont voisins

pour ces deux configurations. En revanche, on observe un désaccord plus important avec

les mesures dans la grande chambre anéchöıque. L’angle d’attaque est pourtant bien ajusté

puisque la charge dans la région du bord d’attaque est proche des autres mesures. Mais la

dépression est plus marquée sur la deuxième partie du profil entre 15 et 80 % de corde ; ceci

est un effet lié à l’installation que la simple correction d’angle d’attaque ne parvient pas à

compenser complètement. Il peut avoir une influence sur le développement de la couche limite

de l’extrados et donc sur le bruit produit, ce que nous étudierons au paragraphe 3.4.2.
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Figure 3.9 – Coefficient de pression en surface du profil. Calculs numériques et expériences

dans différentes souffleries pour un angle d’attaque effectif α∗ = 3, 5◦. ECL petite chambre

αt = 10◦, ECL grande chambre αt = 5◦, ISVR αt = 12◦, FLUOREM αt = 10◦,

CERFACS αt = 10◦.

Dans la suite, nous faisons varier l’angle d’attaque pour les mesures en grande chambre
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3.4. Etude du profil non traité

anéchöıque. La figure 3.10-a propose le tracé de Cp pour αt compris entre 0◦ et 15◦. Pour

les angles d’attaque proches de 0◦, une partie de l’extrados est en supression par rapport à

l’intrados ce qui signifie que le point d’arrêt est situé sur l’extrados. Notons que l’angle d’at-

taque αt est ici défini par rapport à la corde tandis qu’en aérodynamique des turbomachines,

il est classiquement défini par rapport à la tangente à la ligne moyenne du profil au bord

d’attaque. L’angle entre ces deux droites étant de 26, 8◦, il n’est pas étonnant de constater

un extrados en surpression à αt = 0◦.

Cependant, même à αt = 0◦, la portance totale du profil est positive comme le montre la

figure 3.10-b. Le coefficient de portance CL est calculé à partir de Cp par l’équation :

CL = cosα∗

∫ 1

0
[Cp−intrados −Cp−extrados] (x/c) dx/c (3.5)

Une augmentation de l’angle d’attaque entrâıne une augmentation progressive du coeffi-

cent de portance CL. La théorie des profils minces prévoit une variation linéaire de CL avec αt

selon l’équation 3.6. CL0 réprésente le coefficient de portance à 0◦ et permet de tenir compte

de la cambrure du profil. La figure 3.10-b montre que cette loi est respectée pour αt < 10◦.

CL = 2πα∗ − CL0 (3.6)

Pour les angles αt supérieurs à 10
◦, la dépression sur la deuxième partie de l’extrados chute

et le CL est limité à 1.3. ; ce décrochage est l’expression globale d’un décollement sur le profil

qui est à proscrire sur le plan aérodynamique. Il peut constituer une source de bruit gênante

pour les mesures acoustiques en grande chambre sourde qui devront donc être limitées aux

angles d’attaque inférieurs à 10◦.
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(a) Coefficient de pression Cp. Expérience ECL en

grande chambre sourde. αt = 0◦, αt = 3◦,

αt = 5◦, αt = 8◦, αt = 10◦, αt = 12◦,

αt = 15◦,
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(b) Coefficient de portance CL. mesures,

théorie des profils minces, eq. 3.6.

Figure 3.10 – Influence de l’angle d’attaque sur la portance du profil NACA65-(12)10

3.4.2 Acoustique en champ lointain

Le bruit en champ lointain généré par le profil non traité est maintenant étudié. A nou-

veau, nous proposons une comparaison entre les mesures effectuées dans les deux chambres
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Chapitre 3. Réduction du bruit de bord de fuite d’un profil isolé

anéchöıques de l’ECL et les mesures de l’ISVR à α∗ = 3, 5◦. Les conditions expérimentales

étant différentes, le spectre acoustique est recalé aux conditions présentes en suivant les règles

de tendance 3.7- 3.9 suggérées par Brooks & al [22]. Pour un nombre de Reynolds basé sur

la corde Rec = 2, 6× 105 et en tenant compte du changement de vitesse U , de corde c, d’en-

vergure L et de distance d’écoute r, la densité spectrale de puissance (DSP) de la pression

acoustique Spp et la fréquence dépendent des lois suivantes :

Spp ∝ U5 δ∗
L

r2
(3.7)

St =
fδ∗

U
(3.8)

δ∗ ∝ c Re−0.114
c (3.9)

où δ∗ est l’épaisseur de déplacement de la couche limite extrados. Du fait qu’il manque

certaines données pour estimer δ∗, nous nous contenterons ici de recaler les spectres dimen-

sionnels à la situation présente en utilisant les relations de proportionalité 3.7-3.9. On suppose

que la dépendance 3.9, théoriquement valide pour un profil NACA0012 à faible incidence l’est

toujours pour ce profil cambré. Sur tous les profils testés dans ce chapitre, une bande rugueuse

a été appliquée sur l’extrados dans le but de déclancher la transition de couche limite.
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Figure 3.11 – Spectre du bruit mesuré pour α∗ ⋍ 3, 5◦ et recalés à U = 30 m/s . Expériences

menées dans différentes souffleries pour un angle d’attaque effectif α∗ = 3, 5◦. ECL petite

chambre (αt = 10◦ U = 30 m/s), ECL grande chambre (αt = 5◦ U = 30 m/s), ISVR

(αt = 10◦ U = 20 m/s), ISVR (αt = 10◦ U = 40 m/s), bruit de fond ECL petite

chambre (30 m/s), bruit de fond ECL grande chambre (30 m/s).

Sur la figure 3.11, les spectres acoustiques mesurés en petite et grande chambres ané-

chöıques de l’ECL sont présentés pour un angle d’attaque effectif de α∗ = 3, 5◦, une vitesse

d’écoulement de 30 m/s et pour un angle d’écoute θ = 90◦ (par rapport à la corde du côté de

l’extrados). Les écarts restent inférieurs à 5dB, ce qui est relativement faible étant données

les différences déjà observées sur les charges aérodynamiques (cf fig. 3.9-a). Par ailleurs, les

écarts observés entre les mesures de l’ISVR à 20 m/s et à 40 m/s montrent la limite des
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3.4. Etude du profil non traité

règles de dimensionnement 3.7-3.9 utilisées. Quelques observations peuvent néanmoins être

faites : les mesures effectuées à l’ECL sont situées pour la plus grande partie de la gamme

fréquentielle d’analyse entre les deux courbes de l’ISVR, ce qui permet de leur accorder une

certaine confiance.

Le bruit de fond des installations est mesuré dans les mêmes conditions mais lorsque la

maquette est retirée. Les contributions principales sont alors celles des couches de cisaillement

turbulentes du jet subsonique et des bords de la buse, il est représenté en pointillés sur la

figure 3.11. On voit que le bruit du profil est largement supérieur au bruit de fond dans la

petite chambre sourde jusqu’en très hautes fréquence tandis que dans la grande chambre, cela

n’est vrai que pour f > 400 Hz. L’analyse des basses fréquences ne peut donc se faire que

dans la petite chambre sourde.
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(a) Données brutes
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(b) Données récalées à 30 m/s d’après la loi en U5

l’éq. 3.7

Figure 3.12 – Spectres acoustiques du profil isolé mesurées dans la grande chambre sourde

de l’ECL. Dépendance en vitesse pour α∗ = 3.5◦. U = 30 m/s, U = 50 m/s,

U = 70 m/s,

La dépendance en vitesse du spectre acoustique est présentée sur la figure 3.12-a pour

les mesures de la grande chambre sourde avec des vitesses d’écoulement de 30 m/s ; 50 m/s

et 70 m/s. Le gabarit spectral change peu avec la vitesse ce qui indique que les sources

acoustiques restent identiques pour ce régime. Ici, les tendances 3.7-3.9 utilisées pour recaler

les mesures à 30 m/s amènent une bonne superposition sur la figure 3.12-b car on compare

des mesures issues d’un même banc expérimental.

3.4.3 Statistique de pression pariétale

Le modèle d’Amiet [11] nécessite la caractérisation du champ de pression incident 4 de la

couche limite de l’extrados près du bord de fuite. Notons ici que la contribution de la couche

limite de l’extrados est supposée très supérieure à celle de l’intrados sinon, il faudrait aussi

travailler sur l’intrados. Ceci se justifie par le fait que le gradient de pression est favorable du

côté de l’intrados ce qui retarde la transition laminaire/turbulent.

Comme pour la grille d’aubes, trois données d’entrée sont nécessaires à l’application du

modèle d’Amiet : le spectre de pression pariétale Φpp, la vitesse de convection Uc des struc-

tures turbulentes dans la couche limite et la longueur de cohérence transverse lz. Elles sont

4. non perturbé par le bord de fuite
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Chapitre 3. Réduction du bruit de bord de fuite d’un profil isolé

toutes déduites des mesures du réseau de capteurs de l’extrados. Nous allons les analyser suc-

cessivement. Dans la suite, nous nous restreignons aux mesures de la grande chambre sourde

et à la configuration αt = 5◦ (⇔ α∗ = 3.5◦)

3.4.3.1 Spectres en paroi

Les spectres de pression en paroi de l’extrados mesurés par les sondes de la figure 3.5 à

proximité du bord de fuite et corrigés par les fonctions d’étalonnage de l’annexes A.2 sont

proposés sur la figure 3.13. Sous réserve d’une bonne homogénéité transverse du champ de

pression, les sondes 1 à 5 qui sont toutes situées à 87% de corde doivent théoriquement mesurer

le même spectre de pression pariétale. Ici, la transition de couche limite est forcée entre 0 et

10% de corde par une bande rugueuse ce qui tend à améliorer cette homogénéité dans le sens

de l’envergure. La figure 3.13 montre que les spectres correpondants sont bien regroupés ce

qui valide les fonctions d’étalonnage utilisées et la mesure effectuée. Un spectre moyen sur les

sondes 1 à 5 est tracé en rouge sur la figure 3.13 et sera utilisé pour l’application du modèle.
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Figure 3.13 – Spectres de pression pariétale αt = 5◦ (α∗ = 3.5◦) à U = 50 m/s mesurés

dans la grande chambre sourde. Transition de couche limite forcée. Φpp des sondes 1 à 5,

spectre moyen des sondes 1 à 5, Φpp de la sonde 6, Φpp de la sonde 6 corrigé d’après

les eq. 3.10 et 3.11, et recalé à l’abscisse des sondes 1 à 5.

La sonde 6 qui est située sur la partie amovible du profil à 91% de corde présente un

spectre sensiblement différent des spectres à 87% de corde : il est plus élevé en moyennes

et basses fréquences fréquences et plus faible en hautes fréquences. Ceci peut-être dû au fait

que le champ de pression est effectivement différent : la couche limite s’épaissit entre les

deux points de mesure et le champ de pression turbulent en est affecté. Cette explication est

appuyée par la figure 3.14 qui présente l’épaisseur de couche limite δ comme une fonction de

la coordonnée x selon la corde résultant d’un calcul RANS 2D sur la configuration de l’ISVR

et réalisée par l’entreprise FLUOREM [56] dans le cadre du projet FLOCON. D’après ce

calcul numérique, δ augmente de 25% entre les deux points de mesure. Cet épaississement

s’accompagne généralement d’un transfert d’énergie turbulente des hautes vers les basses

fréquences, ce qui est en accord avec les observations de la figure 3.13.
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Figure 3.14 – Epaisseur de couche limite δ définie comme la distance à la paroi où la pression

totale atteint 99% de la pression totale extérieure. Calcul RANS effectué par FLUOREM [56]

pour α∗ = 3.5◦ et U = 50 m/s.

La figure 3.14 montre également une forte augmentation de δ entre 90% et 100% de corde

jusqu’à atteindre 18 mm soit plus de 4 fois sa valeur à x/c = 87%. Dans cette zone, les données

RANS doivent être prises avec précaution car il peut s’agir d’une des limitations du calcul

numérique à proximité du bord de fuite ou d’un biais introduit par la méthode d’évaluation

de δ du fait de la courbure du profil. Néanmoins, cette observation soulève la question d’un

éventuel décollement partiel dans la toute dernière partie du profil. S’il existe réellement dans

l’expérience, ce décollement a nécessairement un effet important sur la pression pariétale

et pose la question du spectre à considérer comme donnée d’entrée du modèle analytique.

A notre connaissance, il n’existe pas dans la littérature de modèle permettant d’extrapoler

le spectre de pression pariétale d’un écoulement décollé à partir des données de la partie

attachée. Par ailleurs pour des raisons d’encombrement, il n’est pas non plus envisageable de

placer des capteurs de pression au delà de 91% de corde. Nous utilisons donc les spectres de

pression pariétale de la figure 3.13.

D’autres phénomènes peuvent marginalement contribuer à la différence entre les spectres

à 87% et à 91% de corde. La transition entre la partie en aluminium du profil et la partie

en résine introduite dans la section 3.3.2 présente une ”marche” qui, bien que très faible

peut exciter la couche limite. Ensuite, comme noté par Brooks & Hodgson [23] le champ

acoustique diffracté par le bord de fuite peut substantiellement influencer la mesure. A cette

très faible distance du bord de fuite, le champ diffracté peut avoir une amplitude comparable

à celle du champ de pression aérodynamique incident (pression dite ”de blocage“ qui serait la

pression mesurée en paroi si le bord de fuite était absent). La pression mesurée est alors la

superposition de la pression incidente et de la pression diffractée. Ces deux grandeurs étant

cohérentes entre elles, leur interaction provoque des interférences visibles dans les spectres

sous formes de larges oscillations. Brooks et Hodgson donnent une expression théorique de

l’autospectre Gξξ mesuré à une distance ξ du bord de fuite en fonction de l’autospectre de la

pression de blocage Gii qui s’écrit :
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Chapitre 3. Réduction du bruit de bord de fuite d’un profil isolé

Gξξ(ω) = Gii(ω)×
(

1− 2ℜ(qξ) + |qξ|2
)

(3.10)

qξ =
1

2

(

1− erf

√

iξ

[

ω

Uc
+
ω

c0
(1 +M)

]

)

(3.11)

La fonction erreur complexe (notée erf) est caractéristique de l’effet de diffraction au bord

de fuite. Son argument témoigne de la prise en compte du temps nécessaire pour parcourir

la distance ξ entre le point de mesure et le bord de fuite une première fois à la vitesse de

convection Uc et une deuxième fois dans l’autre sens à la vitesse c0 convectée au nombre de

Mach M. Ainsi l’effet de la pression diffractée sur la mesure peut être quantifié : le spectre

mesuré par la sonde 6 à x/c = 91% est recalé à x/c = 87% (qui est l’absisse de mesure des

sondes 1 à 5), à l’aide des équations 3.10-3.11 et tracé en tirets bleus sur la figure 3.13. On voit

que cet effet ne suffit pas à expliquer les différences de niveaux observées pour la plupart des

fréquences analysées, en particulier pour les fréquences inférieures à 1000 Hz où il tend encore

à augmenter le spectre mesuré. Par conséquent les différences de niveaux observées entre les

sondes 1 à 5 et 6 sont attribuées à une modification réelle de la statistique de pression entre

les deux abscisses de mesures liée à l’épaississement de la couche limite.
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Figure 3.15 – Effet de la vitesse sur le spectres de pression pariétale moyen à αt = 5◦ mesurés

dans la grande chambre sourde. U = 30 m/s, U = 50 m/s, U = 70 m/s.

L’effet de la vitesse sur les spectres moyens est présenté sur la figure 3.15 entre 30 m/s et

70 m/s. Les fluctuations de pression pariétale sont naturellement plus importantes pour les

grandes vitesses mais le gabarit spectral n’est pas conservé sur la plage de vitesses testées.

Le problème de l’adimensionnement des spectres de pression pariétale est un problème com-

plexe puisque la pression au point de mesure résulte des contributions des fluctuations de

vitesse dans toute l’épaisseur de la couche limite. De nombreuses études ont proposé des lois

d’adimensionnement différentes, on peut citer les modèles de Schlinker & Amiet [131], de

Chase-Howe [75], de Goody et de Rozenberg [122]. Nous utilisons ici le modèle de Schlinker-

Amiet pour recaler les mesures à la vitesse de 30 m/s. Ce modèle suppose une formulation

pour le spectre en paroi du type :

Φpp(ω) = 2× 10−5ρ20δ
∗U3F (St)

2
(3.12)
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3.4. Etude du profil non traité

où F (St) est une fonction ”universelle”. La figure 3.15-b montre le redimensionnement ainsi

obtenu, St et δ∗ suivant la dépendance 3.9. On peut y voir que la mesure à 30 m/s présente

des niveaux relativement plus importants sur l’ensemble du spectre. Cet effet de Reynolds

pourrait expliquer la position élevée du spectre acoustique correspondant dans la figure 3.12-

b.

3.4.3.2 Vitesse de convection

La vitesse de convection des structures turbulentes de la couche limite est également une

donnée d’entrée du modèle analytique. On la mesure ici directement au moyen de deux sondes

B1 et B5 alignées selon la corde (cf. figure 3.5) et suivant deux méthodes : la méthode des

tangentes et la méthode directe déjà utilisée dans la section 1.5.3 traitant des mesures de

grille d’aubes.
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Figure 3.16 – Mesure de la vitesse de convection par les ondes 1 et 6, U = 30 m/s et αt = 5◦.

Concernant la première méthode, à fréquence donnée, la tangente à la courbe φ(f) donne

une estimation de cette vitesse ∂φ/∂ω = ξ/Uc comme illustré sur la figure 3.16-a pour le cas

αt = 30◦ et U = 30 m/s. A basse fréquence (f < 1000 Hz), cette méthode permet d’estimer

Uc à 40% de U tandis qu’à plus haute fréquence (f > 1500 Hz), Uc est proche de 75% de U .

Selon la deuxième méthode, il est possible de directement tracer la quantité ωξ
φ = Uc qui

permet d’estimer Uc comme une fonction de la fréquence. Sur la figure 3.16-b, on voit que

deux régimes peuvent être identifiés : f < 2000 Hz où Uc est linéairement croissante avec la

fréquence et f > 2000 Hz où Uc est constante avec la fréquence et vaut 75% de U . Ces deux

régimes peuvent être associés à la prédominance d’évènements de nature différente dans la

couche limite et sont approximés par la fonction linéaire par morceaux tracée en rouge qui sera

utilisée pour le modèle. Les deux méthodes utilisées donnent donc des résultats sensiblement

identiques.

Si l’on compare les mesures en grille d’aubes à celles du profil, il est remarquable de

constater la similarité des courbes Uc(f) mesurées. Ainsi la figure 1.19-b pour la grille et la

figure 3.16-b pour le profil isolé présentent toutes deux une rampe partant de 20 à 40% de

U en basse fréquence, augmentant de manière monotone avec f et se stabilisant en hautes

fréquences vers Uc = 0, 75 × U .
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Chapitre 3. Réduction du bruit de bord de fuite d’un profil isolé

3.4.3.3 Cohérence transverse

Dans cette section, nous étudions la longueur de cohérence transverse lz. Comme pour la

grille d’aubes, un modèle est nécessaire pour interpoler les valeurs de la cohérence γ2(ω, η)

entre les points de mesure. La littérature [23] [122] [100] montre que le modèle de Corcos [34],

fournit une bonne interpolation des données expérimentales pour les plaques planes et reste

valable pour les profils faiblement cambrés avec une constante de Corcos bc ⋍ 1, 5. Toutefois,

dans la section 1.5.2, nous avons vu qu’il n’est pas adapté à la modélisation du champ tur-

bulent en paroi de grille d’aubes. Nous souhaitons maintenant le tester dans le cas du profil

isolé fortement cambré. La cambrure importante du profil fait que le gradient de pression

peut avoir un effet sur lz qui est probablement de l’ordre de l’épaisseur de la couche limite

turbulente.

Les fonctions de cohérence expérimentales sont présentées sur la figure 3.17 en tiers d’oc-

tave pour η compris entre 1, 2 mm et 14, 2 mm avec les fonctions de cohérence issues du

modèle de Corcos en prenant bc = 1, 4 et l’approximation de Uc de la figure 3.16-b. Les écarts

entre le modèle de Corcos et les mesures sont importants : la simple décroissance exponentielle

de γ avec ωη/Uc ne suffit pas à rendre compte de la complexité de la situation expérimentale,

en particulier le plateau de cohérence entre 200 Hz et 2000 Hz n’existe pas dans la théorie

classique. Notons que la limite fréquentielle f = 2000 Hz où les mesures rejoignent le modèle

de Corcos cöıncide avec celle où l’on retrouve un comportement classique de la vitesse de

convection, c’est-à-dire indépendant de f . Ce sont principalement les niveaux de cohérence

relevés pour les faibles écartements qui sont surestimés par le modèle de plaque plane.
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Figure 3.17 – Cohérence transverse mesurée par le réseau de capteur à x/c = 86% αt = 5◦

à U = 30 m/s. η = 1, 2 mm, 1, 5 mm, 2, 8 mm, 5, 2 mm, 8 mm, 14.2 mm.

Mesures en traits épais, modèle de Corcos en traits fins avec bc = 1.4. Résultats présentés en

tiers d’octave.

Pour évaluer au mieux cette longueur de cohérence transverse, nous utilisons une méthode

ad hoc : pour f < 2000 Hz, nous calculons numériquement l’intégrale 1.5 avec la méthode

des trapèzes en utilisant les points de mesures disponibles et les deux points particuliers

γ2(ω, η = 0) = 1 et γ2(ω, ηmax) = 0. La valeur de ηmax pour laquelle une décorrélation totale
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3.4. Etude du profil non traité

est supposée, a une influence mineure sur le calcul de lz puisque les niveaux de corrélation du

dernier point de mesure sont suffisamment faibles. Elle est ici fixée à 100 mm. Les fonctions

γ(η) ainsi intégrées sont présentées sur la figure 3.18-a pour quelques bandes en tiers d’octaves.

Pour f > 2000 Hz, nous utilisons le modèle de Corcos. Cette procédure amène la longueur

de cohérence transverse lz présentée sur la figure 3.18-b.
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Figure 3.18 – Estimation de la longueur de cohérence transverse pour U = 50 m/s et αt = 5◦.

3.4.4 Application du modèle d’Amiet

Les données d’entrée du modèle d’Amiet qui sont le spectre de pression pariétale Φpp, la

vitesse de convection Uc et la longueur de cohérence transverse lz ont été mesurées à prox-

imité du bord de fuite. Ceci va permettre d’appliquer le modèle d’Amiet. Il admet plusieurs

formulations rappelées en annexe B selon les effets considérés :

– la contribution principale du bord de fuite pour un profil d’envergure infinie (formula-

tion ”P1 Dirac”),

– la correction liée à la diffraction supplémentaire au niveau du bord d’attaque (formu-

lation “P1+P2 Dirac”),

– la correction liée à l’envergure finie du profil (formulation “P1+P2 sinc”).

La formulation “P1+P2 sinc” est celle qui théoriquement est la plus proche de la situation

expérimentale si on utilise le spectre de pression en paroi de la sonde 6 à 91% de corde . La

figure 3.19 présente une comparaison entre les prédictions issues de ces différentes formulations

pour un angle d’observateur θ = 90◦, une vitesse d’écoulement U = 50 m/s et un angle

d’attaque αt = 5◦. Afin de prendre en compte la refraction des rayons acoustiques par les

couches de cisaillement du jet, une correction géométrique supplémentaire sur les angles

d’émission fondée sur l’approche d’Amiet [6] est utilisée.

Pour toutes ces formulations l’accord est très bon pour f > 2500 Hz. En revanche, aux

basses fréquences, un écart important atteignant 15 dB avec la mesure est observé. Par con-

struction, le modèle d’Amiet est un modèle“hautes fréquences“ dans le sens où les interactions

entre le bord d’attaque et le bord de fuite sont négligées, celles-ci étant plus importantes en

basses fréquences. Il a néanmoins vocation à fournir une estimation du bruit à 3 dB y compris

en basses fréquences. Sur la figure 3.19, on peut voir que l’influence des différentes correc-

tions du modèle d’Amiet sur le rayonnement acoustique restent mineures et ne suffisent pas à
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Chapitre 3. Réduction du bruit de bord de fuite d’un profil isolé

expliquer cette sous-estimation en basse fréquence. Ici encore, on peut suspecter la présence

d’autres sources acoustiques dans l’installation, distincte de celles du bruit de bord de fuite,

et qui ne sont donc pas prises en compte dans le modèle. Il pourrait s’agir par exemple de

tourbillons de coin à l’intersection des plaques de maintien et de la maquette ou d’effets de

résonnance de la soufflerie elle-même.

Les écarts importants en basses fréquences entre la mesure et la prédiction peuvent être

attribués à plusieurs effets. En premier lieu, les effets d’installation de la grande chambre ané-

chöıque et notamment les sources acoustiques parasites telles que le bruit du jet ou le bruit de

bord de fuite des plaques de maintien atteignent de forts niveaux en basses fréquences, comme

nous l’avons vu dans la section 3.4.2. Ensuite l’estimation du spectre de pression pariétale est

contestable du fait du fort épaississement de la couche limite à proximité du bord de fuite.

La sonde de pression étant placée en amont de ce phénomène ne le capte pas et le niveau réel

du spectre pariétal effectivement diffracté par le bord de fuite peut être supérieur au niveau

renseigné. Enfin la forme particulièrement cambrée du profil peut également provoquer l’ap-

parition de zones de recirculation du côté de l’intrados à ce faible angle d’attaque dont le

bruit peut partiellement masquer le bruit de bord de fuite. Cette interprétation s’appuie sur

les études numériques de ce profil par Rolls-Royce [35] et Fluroem [56] dans le cadre du projet

FLOCON pour les faibles angles d’attaque et dans l’installation de l’ISVR. La présence de

sources acoustiques distinctes du bord de fuite sera investiguée dans la section 3.7.
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Figure 3.19 – Comparaison entre les mesures acoustiques et les prédictions du modèle

d’Amiet réalisées en grande chambre sourde.

Aux autres vitesses d’écoulement, les mêmes remarques peuvent être faites en basses

fréquences. En hautes fréquences le modèle surestime le bruit généré à 30 m/s et le sous-

estime à 70 m/s. Cette étude souligne la difficulté d’appliquer un modèle analytique de bruit de

bord de fuite pour un profil fortement cambré. La pression pariétale n’est pas statistiquement

constante selon la corde et la position du point de mesure influence fortement la prédiction

acoustique. De plus, d’autres sources acoustiques peuvent apparâıtre.
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3.5 Mesure de la réduction de bruit

Dans cette section, la réduction acoustique obtenue avec les cinq brosses est étudiée. Pour

cela, une première mesure de référence est effectuée en utilisant le bord de fuite droit utilisé

jusqu’à présent. Ensuite, il est remplacé successivement par les 5 brosses et le bruit en champ

lointain est également mesuré. La réduction du bruit est alors évaluée par différence entre le

spectre de référence et le spectre du profil traité. L’influence de la vitesse de l’écoulement sur

les performances de réduction est ensuite étudiée.

3.5.1 Comparaison des brosses

Les tests sont effectuées dans la configuration U = 30 m/s et αt = 2◦ dans la petite

chambre sourde. La figure 3.20 présente séparément les spectres acoustiques avec et sans

brosse pour chacune d’elle.

Un aspect pratique de la mesure dans cette chambre anéchöıque doit être présenté ici. Afin

que l’écoulement puisse s’échapper de la pièce, il est nécessaire de laisser une porte ouverte

pendant les mesures. Un courant de recirculation s’instaure et ceci a un effet sur les mesures

microphoniques puisque des niveaux importants sont induits à basse fréquence. La membrane

du microphone est en effet sensible au ”pseudo-son“ lié à cette écoulement et cela fausse la

mesure du bruit de bord de fuite. L’ajout d’une boule à vent sur le microphone permet de

s’affranchir de ce problème comme il est visible sur la figure 3.21-a mais elle introduit une

possible absorption en hautes fréquences. C’est pourquoi les spectres sont présentés pour les

fréquences supérieures à 300 Hz.

La brosse B1 sur la figure 3.20-a réduit le bruit atteignant 4,5 dB sur une gamme de

fréquences allant de 800 Hz à 10 kHz. Aucune augmentation du bruit en hautes fréquence

n’est observée pour cet angle d’attaque.

La brosse B2 dont les fibres sont deux fois plus espacées que pour la brosse B1 (les autres

paramètres étant inchangés) présente de moins bonnes performances de réduction. C’est donc

que la distance entre deux fibres de la brosse dans le sens de l’envergure est un paramètre

important. Malheureusement, il n’a pas été possible de le faire varier de manière progressive

pour des raisons de difficulté de réalisation.

La longueur des fibres étudiée sur les figures 3.20(c-d) avec les brosses B3 et B4 ne semble

pas être un paramètre crucial de la réduction du bruit. Le critère indiqué par Herr selon lequel

la longueur de la brosse (dans le sens de la corde) doit être au moins supérieure à l’épaisseur

de couche limite δ est respecté pour toutes les brosses puisque δ a été évalué à 7,0 mm grâce à

des mesures de pression totale effectuées dans le sillage proche présentées sur la figure 3.21-b.

Enfin, la brosse B4 ”fine“ pour laquelle le diamètre des fibres est deux fois plus faible que

pour la brosse B1 ne présente pas non plus d’augmentation de bruit en hautes fréquences et

la réduction obtenue aux autres fréquences est similaire à celle de la brosse courte B4.

Pour compléter la figure 3.20, les brosses sont testées dans une configuration aérody-

namique plus chargée avec αt = 10, 0◦ ⇔ α∗ = 3, 5◦. Les résultats présentés en annexeC

montrent des performances de réduction du bruit légèrement moins bonnes, en particulier en

hautes fréquences où une légère augmentation du bruit est observée mais les même conclusions

relatives peut en être tirées.
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(c) brosse B3 ”longue“
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(d) brosse B4 ”courte“
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Figure 3.20 – Réduction de bruit obtenue avec les différentes brosses en petite chambre

sourde. αt = 2◦, U = 30 m/s et θ = 90◦. : profil non traité, : profil traité,

3.5.2 Influence de la vitesse d’écoulement

La dépendance de la réduction du bruit vis-à-vis de la vitesse de l’écoulement est étudiée

au moyen de la brosse de référence (B1). La vitesse d’écoulement est fixée successivement à

20 m/s, 30 m/s et 40 m/s pour les deux angles d’attaque αt = 2◦ et αt = 10◦ sur la figure 3.22.

Les niveaux de réduction de bruit maximaux sont dans l’ensemble conservés avec la vitesse

d’écoulement et pour les deux angles d’attaque. Ils sont étudiés sur la figure 3.22 au moyen

de la quantité ∆DSP qui correspond à la différence des spectres en dB.
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du profil.

Figure 3.21 – Mesure d’un profil de pression totale en sillage proche et influence d’une boule

à vent placée sur le microphone sur la mesure acoustique.
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Figure 3.22 – Spectres acoustiques mesurés pour profil non traité ( ), et pour le profil traité

avec la brosse B1 ( ), pour 3 vitesses d’écoulement de bas en haut par couples de courbes :

U =20 m/s, 30 m/s et 40 m/s.

Herr [72] a obtenu dans son étude sur les brosses une bonne superposition des courbes de

réduction pour différentes vitesses en les traçant en fonction de la fréquence adimensionnée

St= f × h/U ou h est une échelle de longueur indépendante des paramètres de la brosse et

de ceux de l’écoulement et fixée arbitrairement à 1 mm (correspondant à l’épaisseur du bord

de fuite dans l’étude de Herr). Dans ces conditions, la plage fréquentielle de réduction de

bruit est 0,01<St<0,3. Le même procédé est appliqué aux mesures présentes et la figure 3.23

est obtenue. On constate que la réduction concerne la même plage fréquentielle et que les

niveaux se superposent de manière satisfaisante pour αt = 2◦ mais pas pour αt = 10◦. Ceci

peut être l’effet d’une source de bruit supplémentaire présente dans l’installation et dont les

forts niveaux limitent les performances mesurées sur la réduction de bruit. La section 3.7 sera

dediée à l’identification de cette source.
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Figure 3.23 – Courbes de réduction de bruit :∆DSP=DSPsansbrosse-DSPB1 en fonction de la

fréquence adimensionnée St= f×h/U , où h=1mm, mesurées pour 3 vitesses : U = 20 m/s,

U =30 m/s et U = 40 m/s.

3.6 Mesures au fil chaud dans le sillage

Pour comprendre par quel mécanisme les brosses agissent sur le bruit, des mesures aéro-

dynamiques sont effectuées au fil chaud dans le sillage proche. On compare d’abord les profils

de vitesse moyenne et turbulente du profil non traité et du profil traité. Puis des mesures de

cohérence transverse sont détaillées.

3.6.1 Profils et spectres de vitesse

Tout d’abord à titre de contrôle, des profils de vitesse moyenne mesurés à plusieurs dis-

tances du bord de fuite non traité sont présentés sur la figure 3.24. Les résultats sont présentés

en coordonnées autosimilaires. Bailly et Comte-Bellot [15] détaillent la formulation du profil

théorique des sillages lointains reproduit sur la figure 3.24. Le sillage du profil non traité est

bien régulier et en bon accord avec la théorie. Seule la mesure à x/c = 1.5% s’en écarte et se

situe donc dans le sillage proche.
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Figure 3.24 – Profils de vitesse moyenne à plusieurs distances x/c du bord de fuite non

traité. αt = 10◦, U = 22 m/s. : solution de similitude des sillages lointains[15]. Résultats

présentés en coordonnées autosimilaires : Uc est la vitesse minimale, Ud le déficit de vitesse

maximal et δ1/2 est la demi-largeur du sillage défini à 50% du déficit de vitesse.
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La figure 3.25 propose une comparaison des profils de vitesse avec et sans brosse. On a

choisi la brosse courte (B4) car elle autorise des mesures comparatives à proximité du bord

de fuite d’origine, avant que la mélange turbulent ne fasse effet, tout en réalisant de bonnes

performances de réduction acoustique. L’examen des profils de vitesse moyenne (figure 3.25-a)

montre que le sillage du profil traité est légèrement plus épais que celui du profil d’origine,

ce qui est également visible sur le tracé des vitesses turbulentes. Sur la figure 3.25-b, on

distingue nettement les pics de turbulence liés aux couches limites de l’extrados (y ⋍ +4 mm)

et de l’intrados (y ⋍ +1 mm). Le niveau de turbulence atteint 10% du côté de l’extrados et

est légèrement plus faible du côté de l’intrados (9%). Comme on le verra au chapitre 4, il

est également possible que ce pic de turbulence à y ⋍ +1 mm soit la trace d’un largage de

tourbillons cohérent avec la couche limite de l’extrados et provoqué par la condition de Kutta.

Les niveaux de turbulence ne sont pas affectés par la présence de la brosse et toute la partie

du sillage correspondant à l’extrados est inchangée. En revanche les niveaux de turbulence

du côté intrados sont plus élevés avec la brosse que sans la brosse. Ils devraient cependant

avoir un moindre effet sur le bruit généré vus les faibles niveaux concernés et la distance à la

paroi.
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Figure 3.25 – Profils de vitesse dans le sillage du profil non traité ( ) et muni de la brosse

courte n◦5 ( ). L’intrados est du côté z < 0 mm. x/c = 9%, αt = 10◦, U = 22 m/s.

La brosse a donc un effet négligeable sur la turbulence de la couche limite de l’extrados qui

est principalement responsable du bruit rayonné, du moins sur les écarts-type des niveaux de

fluctuations. Une analyse fréquentielle plus fine est fournie sur la figure 3.26 et confirme cette

conclusion : les spectres de vitesse sont extraits du point de turbulence maximale (y ⋍ +4 mm

sur la figure 3.25-b) et comparés selon que la brosse est en place ou non. Les écarts entre

les deux courbes sont minimes et se situent dans l’erreur liée au positionnement du chariot

du fil chaud. Le fait que le spectre aérodynamique du sillage du profil traité soit inférieur

à celui du profil non traité peut être causé une répartition différente de l’énergie turbulente

suivant les trois directions. En termes de sources de bruit, c’est la composante normale (selon

y) qui est déterminante. Il est possible que les fluctuations à travers les brosses génèrent de

la turbulence “de l’autre côté“ d’où les forts niveaux de la figure 3.25-b.
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Chapitre 3. Réduction du bruit de bord de fuite d’un profil isolé
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Figure 3.26 – Autospectre des fluctuations de vitesse au point de turbulence maximale

y ⋍ +4mm ; x/c = 9%, αt = 10◦, U = 22 m/s. : profil non traité et profil muni de la

brosse courte n◦5.

3.6.2 Cohérence transverse

Les simples mesures de fluctuations de vitesses dans le sillage du profil ne permettent pas

d’expliquer la réduction du bruit obtenue avec les brosses. On fait ici l’hypothèse qu’elles

agissent sur une autre grandeur : la longueur de cohérence transverse lz. Vue la géométrie de

la brosse, il est possible qu’elle agisse dans la direction de l’envergure et génère une perte de

cohérence aérodynamique dans cette direction. De plus, il a été vu dans l’étude acoustique

de la section 3.5 que l’espacement entre les fibres est un paramètre important de la réduction

du bruit, contrairement à leur longueur. Le modèle de bruit de bord de fuite d’Amiet montre

une dépendance directe entre le son généré et cette longueur de cohérence transverse.

La longueur de cohérence transverse de la vitesse dans le sillage lvz est accessible aux

mesures en plaçant deux fils chauds simples dans le sillage espacés dans le sens de l’envergure

(cf. section 3.3.4) comme sur les photographies de la figure 3.27. La mesure simultanée de

deux signaux de vitesses u et v permet de calculer pour un espacement η deux quantités

importantes :

Rxx(η, τ) =
ux(z0, t)vx(z0 + η, t+ τ)

√

ux(z0, t)2
√

vx(z0 + η, t+ τ)2
(3.13)

γ2(η, f) =
|Guv(f)|2

Guu(f)Gvv(f)
(3.14)

Rxx(η, τ) est le coefficient d’autocorrélation spatio-temporel pour les vitesses projetées

sur l’axe de l’écoulement (notées x) pour un espacement nul selon x et de η selon z, et pour

un retard temporel τ . Sous l’hypothèse d’homogénéité transverse, Rxx est indépendant de

la position de référence z0. Guv est l’interspectre des deux signaux et Guu et Gvv sont les

deux autospectres. γ2(η, f) est la fonction de cohérence semblable à celle qui a celle de la

section 3.4.3.3 mais calculée cette fois à partir de mesures de vitesse et non de pression ; les

niveaux de cohérence seront par conséquent bien plus faibles.
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3.6. Mesures au fil chaud dans le sillage

(a) Le profil muni de la brosse B1 et les fils

chauds.

(b) Zoom sur les fils chauds

Figure 3.27 – Photographies de l’installation.

La figure 3.28 présente le tracé du coefficient de corrélation spatial pour τ = 0 s. Pour le

profil non traité, les plus forts niveaux de corrélation sont obtenus pour les faibles espacements

puis décroissent avec la distance. De manière intéressante, un deuxième maximum local de

corrélation plus faible apparâıt pour η ⋍ 5 mm. La fonction de corrélation pour le profil traité

a le même gabarit mais les niveaux sont plus faibles (⋍ 55% des premiers) ce qui indique que

la brosse modifie bien la cohérence transverse.
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Figure 3.28 – Coefficient de corrélation spatiale Rxx(η, τ = 0) dans le sillage du profil non

traité (• ) et du profil traité avec la brosse fine B4 (•). αt = 10◦ (α∗ = 3.5◦), U = 30 m/s,

x/c = 9%.

Les cartographies du coefficient de corrélation dans le plan (η,τ) renseignent sur l’étendue

spatiale des tourbillons dans les deux directions. La coordonnée temporelle τ est transformée

en coordonnée spatiale τ × Uc par l’hypothèse de Taylor qui suppose la turbulence figée

pendant le temps de convection. La vitesse de convection Uc est assimilée à la vitesse moyenne

locale de 19 m/s. Cette approximation est préférable à la vitesse de convection mesurée dans

la section 3.4.3.2 à partir de mesures de pression en paroi. En effet cette dernière est une

vision moyennée sur toute l’épaisseur de couche limite tandis que la mesure quasi-ponctuelle

de cette section ne concerne que le point de turbulence maximale. Bien qu’à cette distance du

bord de fuite une réorganisation tourbillonnaire ait lieu et que l’hypothèse de Taylor ne soit

pas vérifiée au sens strict, la variable τ×Uc donne une indication sur la taille longitudinale des
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Chapitre 3. Réduction du bruit de bord de fuite d’un profil isolé

tourbillons. La figure 3.29 présente une comparaison de ces cartographies pour les cas traité

et non traité. Les mesures de la figure 3.28 sont donc ici sur la ligne τ.Uc = 0 mm. On vérifie

que l’axe joignant les deux fils chauds est bien perpendiculaire à la vitesse de convection

des structures en constatant que les cartographies sont symétriques de part et d’autre de

l’axe τ × Uc = 0. Pour le profil non traité sur la figure 3.29-a, les courbes d’iso-corrélation

sont quasi-elliptiques et allongées le long de l’axe η = 0 mm. En moyenne, les tourbillons

semblent donc bien plus étendus selon la corde que selon l’envergure. La forme complexe

de ces cartographies peut résulter de la présence de tourbillons de nature différente dans la

couche limite du profil comme les tourbillons en fer à cheval sont plus étendus suivant y [15].
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Figure 3.29 – Cartographies du coefficient de corrélation R11 dans le sillage du profil. αt =

10◦ (α∗ = 3, 5◦) U = 30 m/s, x/c = 9%.

La figure 3.29-b montre qu’en présence de la brosse les taux de corrélation sont moins

élevés que sans la brosse à la fois selon la coordonnée η mais également selon τ×Uc : l’étendue

longitudinale des tourbillons ou leur durée de vie est fortement réduite.

L’analyse de Fourier avec γ2(η, f) permet de distinguer les différentes perturbations. Les

fonctions de cohérence pour quatres espacements η sont présentés sur la figure 3.30. On voit

que dès que l’écart entre les sondes est supérieur à 1 mm, la cohérence aérodynamique de-

vient très faible et rejoint l’erreur de mesure. Pour les fréquences inférieures à 250 Hz, les

hauts niveaux de cohérence mesurés ne sont pas physiques puisqu’ils sont encore présents

pour des espacements d’une dizaine de centimètres tandis que pour f > 250 Hz, les mesures

correspondent bien à la cohérence transverse. Notons que la fonction de cohérence aérody-

namique mesurée avec les fils chauds dans le sillage du profil non traité (Fig. 3.30) a la même

forme générale que la fonction de cohérence de la pression mesurée en paroi avec les sondes à
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3.7. Localisation de sources acoustiques

microphone déporté (présentée en tiers d’octave sur la Fig. 3.17). En particulier le “plateau”

de cohérence entre 250 Hz et 2000 Hz est visible sur les deux mesures.
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Figure 3.30 – Fonctions de cohérence pour plusieurs espacements de sondes η pour le profil

traité ( ) et le profil traité avec la brosse fine n◦5 ( ). αt = 10◦ (α∗ = 3.5◦), U = 30 m/s

x/c = 9%.

Sur toute la gamme fréquentielle, la cohérence transverse dans le sillage de la brosse est

significativement plus faible que dans le sillage du profil non traité. La brosse affecte donc

toutes les échelles aérodynamiques. Le rapport entre les niveaux de cohérence est d’environ

60% entre les deux mesures. Bien que le nombre de points de mesures soit faible, il est possible

d’estimer la longeur de cohérence transverse lvz à partir des mesures de vitesse disponibles en

intégrant γ(η) par la méthode des trapèzes. Ainsi, à 1000 Hz, lvz = 0, 92 mm pour le profil

non traité tandis qu’elle n’est que de 0, 75 mm pour le profil traité.

Pourvu que cette réduction de la longueur de cohérence aérodynamique aie lieu avant le

processus de diffraction acoustique, elle aura certainement un effet sur le bruit généré. Cet

effet est cependant difficile à quantifier de façon précise car il faudrait établir un lien entre

le champ de pression pariétale “incident” et le champ de vitesse du sillage proche. Une telle

entreprise est d’autant plus délicate que le sillage est marqué par l’influence du bord de fuite.

Toutefois supposant que lpz soit également réduite de 25%, il en résulterait en une réduction

acoustique de 1,3 dB.

3.7 Localisation de sources acoustiques

D’après la section 3.5, pour un angle d’attaque de αt = 10◦, l’adimensionnement des

courbes de réduction observé par Herr n’est pas retrouvé dans la présente installation. Nous

suspectons une source de bruit supplémentaire qui ne suivrait pas la même dépendance en U

que le bruit de bord de fuite. Pour aller plus loin, une mesure de localisation de sources est

effectuée dans la petite chambre sourde sur le profil non traité. L’antenne monodimensionnelle

de 12 microphones parallèle à l’axe du jet a été décrite au paragraphe 3.3.5.
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Chapitre 3. Réduction du bruit de bord de fuite d’un profil isolé

U

Figure 3.31 – Localisation de sources acoustiques du profil non traité avec U = 30 m/s

et αt = 10◦. x est la coordonnée dans le sens de l’écoulement référencée par rapport à la

position du premier microphone. En couleur : intensité de la source P en Pa2. m2/ Hz. En

noir : P=10−6 Pa2. m2/ Hz, en blanc : P=0 Pa2. m2/ Hz.

Nous choisissons ici comme traitement l’algorithme CLEAN-SC de P. Sijtsma [133] qui

suit une approche de déconvolution itérative tout comme l’algorithme DAMAS de Brooks

& Humphrey [24]. Elle est décrite en annexe D. L’idée principale est de choisir un modèle

simple de propagation des sources acoustiques et de trouver la répartition de sources qui

minimise l’écart énergétique entre le champ acoustique qu’elle génère en théorie au niveau

de l’antenne et le champ mesuré et de tenir compte de l’étendue physique des sources en

ne positionnant qu’une seule source pour toutes les contributions cohérentes. Ceci permet

d’éviter par exemple l’identification des sources images liées aux réflexions sur les parois de

l’installation. Pour l’espacement ∆m de microphones utilisé (90 mm entre deux microphones

sucessifs), cette technique permet de localiser les sources entre 2000 Hz et 5000 Hz. Il est

également possible d’élargir la gamme fréquentielle de résolution de l’antenne en utilisant une

répartition irrégulière [135] mais pour cette étude, nous nous cantonnons à un espacement

constant de microphones. Les programmes utilisés ont été validés d’abord avec des “sources

numériques”ensuite in situ avec un haut-parleur générant un bruit blanc et placé en différents

endroits de l’installation.

Théoriquement, la plus haute fréquence à laquelle il est possible d’utiliser l’antenne est

donnée par la condition λ > 2∆m qui est un équivalent spatial du critère d’échantillonnage

de Shannon. D’après ce critère, il est donc impossible de localiser des sources de fréquence

supérieure à fShannon = c0/(2 ∗ ∆m) = 1, 8 kHz. Cependant, le fait de que l’antenne soit

presque perpendiculaire aux fronts d’ondes acoustiques permet en pratique de repousser cette

fréquence limite au delà de 5 kHz, ce qui a été confirmé par notre étude utilisant des sources

numériques.

Pour U = 30 m/s et αt = 10◦, il est possible de tracer pour chaque bande de fréquences

entre 2000 Hz et 5000 Hz la répartition de sources déduite de la méthode CLEAN-SC. La

figure 3.31 présente ce résultat. Les positions de la buse et du profil sont mesurées indépendam-

ment et sont représentés schématiquement sous la figure. On distingue nettement trois sources
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3.8. Conclusion

situées au bord de fuite du profil (x ⋍ 0, 40 m), au bord d’attaque du profil (x ⋍ 0, 28 m)

ainsi que sur les lèvres de la buse (x ⋍ 0, 17 m). Cette dernière source peut être identifiée

à du bruit de bord de fuite généré par la couche limite du tunnel. Elle est peu gênante car

de plus faible intensité. Pour la réduire, il est possible d’ajouter des brosses ou des pinceaux

comme cela a été fait au chapitre 1 dans l’installation de grille d’aubes linéaire. La source

située au bord d’attaque du profil (x ⋍ 0, 28 m) est plus problématique car elle est intense.

Il est peu vraissemblable qu’il s’agisse du bruit d’interaction avec la turbulence résiduelle

de l’installation puisque le taux correspondant a été évalué à Tu=u′/U = 0, 2% avec les fils

chauds. En revanche, il est possible que les couches limites turbulentes se développant sur les

plaques de maintien interagissent avec le bord d’attaque au niveau des points d’emplanture

du profil et provoquent un rayonnement intense. L’ajout d’une gomme adhésive pour mod-

ifier localement la géométrie du bord d’attaque n’a cependant pas permis réduire ce bruit.

Une dernière possibilité réside dans la possible bulle de décollement située sur l’intrados à

proximité du bord d’attaque pour les faibles incidences.

Enfin, on peut constater que des niveaux acoustiques non nuls sont attribués à la zone

0 < x < 0, 1 m qui correspond physiquement au conduit de la soufflerie. La position de ces

sources varie linéairement avec la fréquence, ce qui suggère qu’elle ne sont pas physiques. Il

pourrait s’agir éventuellement d’effets de réflexion sur la surface de ce conduit.

3.8 Conclusion

Dans ce chapitre, une réduction large bande du bruit de bord de fuite de 4,5 dB a été

obtenue avec une brosse sur un profil isolé. L’espacement transverse des fibres a été identifié

comme un paramètre important de la réduction du bruit et une explication appuyée sur des

constatations expérimentales est proposée : la brosse désorganise les tourbillons et réduit

fortement la cohérence aérodynamique transverse. Dans ces conditions, on peut suggérer que

des rainures tracées sur l’extrados du profil et parallèles à la corde auront un effet similaire

tout en permettant un meilleur contrôle des paramètres d’usinage que les brosses.

Une mesure de localisation de sources acoustiques a mis évidence la présence d’une source

acoustique à proximité du bord d’attaque qui masque partiellement le potentiel de réduction

des brosses.

Enfin l’étude acoustique du profil non traité a souligné la difficulté d’utiliser un modèle

analytique de prédiction du bruit pour ce type de profil très cambré, même si les données

d’entrée sont directement mesurées. En effet, les fluctuations de pression en paroi ne peuvent

plus être considérées homogènes selon la corde et le placement du point d’estimation du

spectre de pression pariétale a un effet direct sur la sortie du modèle. Si pour des raisons

d’encombrement les capteurs sont placés trop loin du bord de fuite, l’écart entre la mesure

et la prédiction peut être supérieur à 10 dB.
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Chapitre 4

Réduction du bruit de bord de fuite

d’une grille d’aubes linéaire

Dans ce dernier chapitre, nous cherchons à réduire le bruit de bord de fuite de la grille

d’aubes à l’aide de dispositifs passifs. La démarche consiste à s’appuyer sur les résultats

obtenus avec des profils isolés dans la littérature. En particulier, nous exploitons les résultats

expérimentaux du projet FLOCON, dans lequel de nombreuses techniques ont été testées

sur le profil NACA65-(12)10 à l’ISVR 1 [69]. La plupart des dispositifs utilisés consistent à

modifier la géométrie du bord de fuite ou la surface du profil ; on peut citer des fibres de

polyester collées sur la maquette se prolongeant en aval du bord de fuite, un revêtement de

fibres de Kevlar sur l’extrados, des géométries localement concaves ou convexes des bords de

fuite prolongées par une feuille métallique, des zones poreuses situées quelques dizièmes de

corde en amont du bord de fuite et connectées à des cavités dans la maquette ou encore des

dents de scie (ou chevrons) de profondeur et de période diverses. Ces dernières ont donné

les meilleurs résultats en termes de réduction acoustique et ont été selectionnées pour des

tests dans la grille d’aubes. Les dents de scie sont également plus efficaces que les brosses

étudiées dans le chapitre 3. L’objectif ici est de vérifier que leurs performances acoustiques

sur un profil isolé sont retrouvées avec la grille d’aubes, autrement dit que l’effet de grille ne

contrarie pas les efforts de réduction du bruit à large bande.

L’installation expérimentale spécifique est décrite dans la section 4.1, la charge aérody-

namique est contrôlée dans la section 4.2, les performances acoustiques sont évaluées dans

la section 4.3 et l’effet des chevrons sur la trâınée de la grille d’aubes est analysé dans la

section 4.4. Ensuite, dans le but de mieux appréhender les mécanismes de réduction mis en

œuvre, nous évaluons analytiquement l’influence de l’inclinaison des arêtes des chevrons par

rapport à l’écoulement moyen sur le rayonnement acoustique. Pour cela, le modèle d’Amiet

est repris et modifié dans la section 4.5 pour prendre en compte un angle de flèche au bord de

fuite. Enfin, les champs de vitesse mesurés par PIV dans le sillage proche de l’aube centrale

sont analysés dans la section 4.6 et l’effet des chevrons sur l’aérodynamique locale est estimé

de cette manière.

1. Institute of Sound and Vibration Research
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Chapitre 4. Réduction du bruit de bord de fuite d’une grille d’aubes linéaire

4.1 Installation expérimentale

Deux géométries de chevrons ont été selectionnées par l’ISVR, elles sont définies par leur

profondeur d’indentation hc et leur période suivant l’envergure λc illustrées sur la figure 4.1

pour une longueur de corde de c = 150 mm. Dans l’expérience présente, les proportions hc/c

et λc/c sont conservées, avec une longueur de corde c = 100 mm.

– la première géométrie appelée “chevrons courts” est définie par 2hc = 13 mm et λc =

2 mm,

– la deuxième appelée “chevrons longs” est définie par 2hc = 20 mm et λc = 2 mm.

2hc

λc

e =0,5 mm

em =0,5 mm

Figure 4.1 – Vue schématique des chevrons utilisés

Pour insérer ces dispositifs dans le corps du profil, on a choisi la technique utilisée par

l’ISVR : les chevrons sont découpés dans une plaque de tôle d’épaisseur 0, 5 mm constante,

le profil est tronqué au bord de fuite à 93% de corde et une fente d’épaisseur 0, 5 mm est

ménagée sur toute l’envergure. La plaque avec les dents de scie est ensuite logée dans la fente.

Cette méthode permet de changer facilement de bord de fuite mais présente une marche de

hauteur em = 0, 5 mm sur les deux faces du profil. Notons que les “creux“ des dents de scie

cöıncident avec cette marche, comme on peut le voir sur le schéma 4.1.

Pour la comparaison acoustique avec le cas non traité, on a prévu un bord de fuite ”droit“

de référence, c’est-à-dire sans chevrons, long de 10 mm (voir la figure 4.2) que l’on insère

également dans le profil par la fente. Cette dernière configuration diffère donc du profil original

par le bord de fuite d’épaisseur constante et par la discontinuité géométrique formée par la

marche. Notons que la configuration avec les dents de scie longues a la même surface totale

que celle du bord de fuite droit.

10 mm

13 mm

20 mm

Figure 4.2 – Profil équipé du bord de fuite droit (en haut), avec les chevrons courts (au

centre), avec les chevrons longs (en bas).
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4.1. Installation expérimentale
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Figure 4.3 – Description du montage de grille d’aubes munie de dents de scie

Les bords de fuite traités ne pouvant être insérés dans les profils de la grille utilisée

au chapitre 1 sans détruire les prises de pression instationnaire pariétales, il a été choisi

d’utiliser une nouvelle maquette de grille d’aube conçue spécifiquement pour cette expérience

et identique à la précédente excepté aux bords de fuite. Elle est visible sur la photographie 4.3-

a. L’envergure de cette grille linéaire est donc également L = 200 mm, la longueur de corde

est c = 100 mm, l’espacement inter-aubes est s = 70 mm et la solidité σ = c/s = 1, 43. Pour

distinguer les deux maquettes , on appellera la grille d’aube non modifiée utilisée au chapitre 1

”Grille A“ et la grille avec les bords de fuite interchangeables utilisée dans ce chapitre ”Grille

B“. La grille B peut donc elle-même être équipée des bords de fuite droits, des chevrons courts

ou des chevrons longs.

Des prises de pression pariétale moyenne ont été réalisées dans le corps de l’aube centrale

pour contrôler la charge moyenne :

– à 3, 8, 20 ,50, 80 % de corde du côté de l’extrados,

– et à 2, 6, 19, 50, 70% de corde du côté de l’intrados.

Toutes les autres aubes sont équipées de prises de pression moyenne à mi-corde, de chaque

côté de l’aubage. Ainsi la périodicité aérodynamique de la cascade peut à nouveau être con-

trôlée. Comme pour l’expérience du chapitre 1, la pression acoustique est mesurée par deux

microphones Brüel & Kjaer ICP montés sur un support tournant à 2 m du centre de la grille.

Le premier, de sensibilité 46, 9 mV/Pa fait face aux extrados, tandis que le second est situé

du côté des intrados avec une sensibilité de 46,1 mV/Pa. La fréquence d’échantillonnage est

de fs = 51200 Hz.

Les expériences sont effectuées dans la grande chambre sourde comme dans le chapitre 1

et les parois latérales en tôle sont utilisées pour toutes les mesures. La vitesse de l’écoulement

incident varie entre 60 m/s et 100 m/s, l’angle de front de grille utilisé est β1 = 35◦ et l’angle

d’attaque de α1 = 17◦.

La dynamique des sillages proches de l’aube centrale et de ses voisines est étudiée au moyen

d’un système de vélocimétrie par images de particules résolue en temps (PIV 2) illustré par la

figure 4.4. Cette technique expérimentale permet d’avoir accès aux vitesses de particules en

suspension dans l’écoulement situées dans un plan illuminé par une nappe laser. En particulier,

2. Particle Image Velocimetry
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Chapitre 4. Réduction du bruit de bord de fuite d’une grille d’aubes linéaire

les deux composantes du vecteur vitesse instantanée situées dans le plan laser sont mesurées.

Ici le plan de mesure est le plan médian et l’on se focalise sur le sillage de l’aube centrale

(n◦4 sur le schéma 4.3-b). Lorsque la focale large est utilisée, on peut voir simultanément les

sillages des aubes n◦3 et n◦5.

Le laser, constitué de deux cavités, produit deux émissions lumineuses très brèves espacées

de ∆t ⋍ 20 µs. Une caméra rapide enregistre les deux photographies où sont visibles les

particules et un traitement de corrélation spatiale entre ces deux images permet de tracer

une carte de déplacement des particules. En divisant ces quantités par ∆t, nous obtenons

ainsi la projection du champ de vitesse dans le plan du laser avec une résolution dépendant

de la taille des fenêtres d’interrogation, ici 16×16 pixels. Cette opération ainsi répétée permet

de tracer les champs de vitesse et ainsi de suivre les tourbillons.

Nous utilisons un laser Quantronic Darwin dual head Nd :YLF qui délivre une énergie

nominale de 18 mJ/pulse/cavité à une fréquence de fL =3125 Hz. La longueur d’onde lu-

mineuse utilisée est de 527 nm. Chaque impulsion a une durée de 120 ns. Grâce à la fréquence

fL élevée du laser, il est possible de suivre la déformation et la convection des plus gros tour-

billons de la couche limite. La caméra utilisée est une CMOS Phantom V12 12 bits possédant

un capteur de 1280 × 800 pixels actifs pouvant acquérir jusqu’à 106 images par secondes.

La fréquence d’acquisition est donc limitée par la vitesse de répétition du laser et non par

la fréquence d’acquisition de la caméra tandis que le nombre de champs de vitesse succes-

sifs est limité par le volume de stockage de la caméra rapide, 8 Go, ce qui correspond ici à

3125 images. Nous disposons donc d’enregistrements d’images successives d’une durée totale

d’une seconde. Pour atteindre une convergence statistique satisfaisante des champs de vitesse,

chaque mesure a été répétée jusqu’à 10 fois. L’écoulement est ensemencé en amont de la grille,

au niveau du ventilateur d’entrâınement de la soufflerie par des particules de glycol (fumée

de spectacle) de diamètre typique 1 µm.

(a) Vue de l’aval, le laser étant éteint. (b) Vue de côté avec le laser en marche.

Figure 4.4 – Photographies de l’installation PIV.

4.2 Contrôle de la charge et de la périodicité

Une nouvelle maquette étant utilisée pour ces mesures, on contrôle la charge moyenne

de la grille B et l’équilibre de charge entre les aubes en les comparant aux mesures de la

grille A. Pour cela, nous équipons la grille B avec les bords de fuite droits. Au chapitre 1
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(a) Répartition de charge sur l’aube centrale. Grille

A du chapitre 1 : α1 = 13◦, α1 = 15◦, α1 =
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(b) Périodicité aube-à-aube à 50% de corde. α1 =

15◦, β1 = 35◦, U1 = 80m/s. grille du chapitre 1.

nouvelle grille.

Figure 4.5 – Coefficient de pression pariétale moyenne Cp sur la nouvelle grille. Comparaison

avec les mesures du chapitre 1. β1 = 35◦, U1 = 80m/s.

consacré à la grille A, un bon accord entre le coefficient de pression de l’aube centrale et

celui d’une simulation numérique stationnaire a été trouvé, impliquant que le comportement

aérodynamique de grille était bien reproduit autour de cette aube. Sur la grille B, un écart

des coefficients de pression par rapport à la grille A a été repéré. Cet écart équivaut à une

sous-estimation de l’angle d’attaque de 2◦. Il est probablement imputable à une erreur de

graduation du support tournant de la grille d’aubes B. Ce défaut apparâıt sur la figure 4.5-a

où la répartition de Cp de la grille B réglée à 13◦ d’angle d’attaque correspond à celle de

la grille A positionnée sur α1 = 15◦. Il en est de même pour le réglage à 15◦. Compte tenu

de ce problème géométrique et pour être consistant avec ce qui précède, on désignera dans

la suite les résultats de la grille B correspondant à la courbe rouge par α1 = 15◦ et ceux

correspondant à la courbe verte par α1 = 17◦. Une fois corrigé, l’accord entre la grille B et le

calcul numérique est tout aussi satisfaisant qu’il l’était pour la grille A.

La périodicité aube-à-aube est contrôlée à 50% de corde, de la même manière qu’au

chapitre 1. Une mesure de pression pariétale moyenne est ainsi effectuée sur l’intrados et sur

l’extrados de chaque aube à 50 % de corde et dans le plan médian. La technique utilisée est

celle de la prise de pression déportée déjà présentée dans le chapitre 1. Sur la figure 4.5, la

périodicité est satisfaisante, excepté sur l’intrados de l’aube n◦7 où la surpression est beaucoup

plus marquée que sur les autres aubes.

La figure 4.6 présente la répartition de pression pariétale moyenne de l’aube centrale de la

grille B pour les trois types de bords de fuite. Elle illustre le fait que la charge aux points de

mesure ne dépend que très peu du type de bord de fuite utilisé. On s’attend en effet à ce que

l’effet potentiel du bord de fuite ne remonte pas à plus de 20% de corde en amont. On peut

remarquer cependant un faible écart entre les trois courbes à proximité du bord d’attaque

que l’on peut attribuer aux erreurs de positionnement. En effet, pour retirer les sept bords

de fuite, il est nécessaire de faire pivoter les aubes. Une fois l’échange fait, elles sont replacées

au bon angle d’attaque mais une imprécision de l’ordre de 0,25◦ peut tout à fait intervenir et

provoquer ce petit écart de charge.
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Chapitre 4. Réduction du bruit de bord de fuite d’une grille d’aubes linéaire
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Figure 4.6 – Influence du type de bord de fuite sur la charge de l’aube centrale. α1 = 17◦,

β1 = 35◦, U1 = 80m/s. Bord de fuite droit, chevrons courts, chevrons longs.

4.3 Mesure de la réduction de bruit à large bande

Cette section constitue le cœur de ce chapitre et a pour but d’évaluer la réduction du

bruit à large bande obtenue sur la grille avec les deux types de chevrons. Avant toutes choses,

nous vérifions sur la figure 4.7 la reproductibilité des mesures acoustiques en comparant les

spectres des deux grilles A et B dans une même configuration de charge, pour une même

vitesse d’écoulement et pour une même position d’observateur. La grille B est équipée des

bords de fuite droits et sur cette grille, nous avons forcé la transition des couches limites

des sept aubes à l’aide de bandes rugueuses placées sur l’extrados entre 10% et 22% de

corde. Les défauts de positionnement mis à part, les deux maquettes ne diffèrent que par la

géométrie du bord de fuite, notamment par la présence de la petite marche compromettant

la planéité des bords de fuite dans le cas de la grille B, et par le déclenchement artificiel de la

transition des couches limites des extrados par les bandes rugueuses dans la grille B. Malgré

ces différences, nous constatons une bonne reproductibilité des spectres acoustiques. C’est

donc que les bandes rugueuses et la marche n’engendrent pas de modification suffisante de

l’activité turbulente des couches limites pour affecter le bruit produit de manière conséquente.

La reproductibilité des mesures acoustiques entre les deux configurations étant validée,

nous mesurons à présent la réduction du bruit de la grille d’aubes B en la munissant succes-

sivement des trois types de bords de fuite. Plusieurs vitesses d’écoulement incidents, plusieurs

angles d’écoute en aval et plusieurs angles d’attaque sont testés.

La figure 4.8 présente les spectres acoustiques pour un observateur situé à 40◦ de la

corde du côté des extrados et pour quatre vitesses d’écoulement entre 60 m/s et 100 m/s. La

première constatation est qu’une réduction du bruit à large bande est effectivement obtenue.

Elle s’étend de 200 Hz à 2500 Hz pour U1 = 60 m/s et de 300 Hz à 4000 Hz pour U1 =

100 m/s. Sur ces bandes de fréquences, le bruit de la grille d’aubes est donc bien dominé

par celui provenant du bord de fuite et cela justifie a posteriori les études des chapitres 1

et 2. A 100 m/s, la réduction du bruit atteint 5 dB autour de 2 kHz. On constate que

l’augmentation de vitesse a pour effet de déplacer la gamme fréquentielle de réduction vers

les hautes fréquences. Il y a une limite de la réduction en basses fréquences qui se situe vers
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Figure 4.7 – Evaluation de la reproductibilité des mesures acoustiques sur deux maquettes

différentes. θ = 40◦, α1 = 15◦, β1 = 35◦, U1 = 80 m/s. grille A du chapitre 1, grille B

équipée des bords de fuite droits.
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Figure 4.8 – Réduction du bruit de bord de fuite de la grille d’aubes du côté des extrados.

θ = 40◦, α1 = 17◦, β1 = 35◦. U1 = 40 m.s−1, U1 = 60 m.s−1, U1 = 80 m.s−1,

U1 = 100 m.s−1. En traits épais : bords de fuite droits, en trais fins continus : chevrons

courts, en traits fins discontinus : chevrons longs.

150 Hz à 60 m/s et qui se déplace également avec U1. Pour ces basses fréquences, il n’est pas

à écarter que le bruit de fond de l’installation ne masque la réduction réelle du bruit de bord

de fuite. Ce bruit de fond peut être constitué de multiples sources comme le bruit des couches

de cisaillement du jet, le bruit des tourbillons de coin au niveau des points d’implantation

des profils et le bruit des couches limites des plaques de maintien.

Notons ensuite que les niveaux apparents de la réduction du bruit augmentent avec la

131



Chapitre 4. Réduction du bruit de bord de fuite d’une grille d’aubes linéaire

vitesse de l’écoulement.

Par ailleurs, une augmentation de bruit apparâıt aux très hautes fréquences f > 10 kHz.

Elle n’est visible que pour les vitesses les plus basses U1 = 40 m/s et 60 m/s. En effet,

tout comme la zone de réduction du bruit, cette zone d’augmentation se décale vers les

hautes fréquences quand U1 augmente. Pour U1 > 80 m/s elle sort de la plage d’analyse. Des

performances similaires sont obtenues pour les deux types de dents de scie. La même analyse

peut être menée pour les mesures acoustiques du côté des intrados θ = −60◦ (Fig. 4.9) avec

néanmoins des niveaux de réduction moins importants, en particulier à haute vitesse.
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Figure 4.9 – Reduction du bruit de bord de fuite de la grille d’aubes du côté des intrados.

θ = −60◦, α1 = 17◦, β1 = 35◦. U1 = 40 m.s−1, U1 = 60 m.s−1, U1 = 80 m.s−1,

U1 = 100 m.s−1. En traits épais : bords de fuite droits, en trais fins continus : chevrons

courts, en traits fins discontinus : chevrons longs.

Ces observations sont consistantes avec les résultats de la littérature : la réduction du

bruit est d’une amplitude semblable à celle obtenue dans l’étude de Gruber [67] avec un

profil isolé. L’augmentation du bruit est également observée par Oerlemans [103], Jones [82]

et Gruber [67]. Dans cette dernière référence, la réduction du bruit suit une loi fréquentielle

du type St= fδ/(U − U0) où δ représente l’épaisseur de couche limite et U0=2 m/s est un

paramètre empirique introduit qui ne dépend ni de la géométrie ni de l’écoulement. Dans le

cas présent, δ n’est pas estimé de manière systématique car les mesures PIV ne sont effectuées

qu’à deux vitesses U1 = 40 m/s et U1 = 80 m/s. Par conséquent, la dépendance précise de

la gamme de réduction vis-à-vis de la vitesse n’est pas approfondie. Cependant le nombre de

Strouhal critique St0 correspondant à la fréquence inférieure de la zone d’augmentation du

bruit peut être comparé à celui trouvé par Gruber dans le cas du profil isolé qui est St0 ⋍ 1, 18.

Dans la présente étude, U1 = 40 m/s correspond à une vitesse de sortie U2 = 35 m/s, nous
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4.3. Mesure de la réduction de bruit à large bande

avons estimé δ à 5,0 mm (cf. la section 4.4) et en choisissant f0 = 8000 Hz comme limite

fréquentielle inférieure de la zone d’augmentation du bruit, un Strouhal critique St=1,21 est

obtenu ce qui est en bon accord avec la valeur de Gruber puisqu’elle ne s’en écarte que de

3%.
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(b) θ = −60◦

Figure 4.10 – Réduction du bruit obtenue avec α1 = 15◦, β1 = 35◦. U1 = 60 m.s−1,

U1 = 80 m.s−1. En traits épais : bords de fuite droits, en trais fins continus : chevrons

courts, en traits fins discontinus : chevrons longs.

Les performances obtenues aux deux autres angles d’attaque α1 = 15◦ et 19◦ sont présen-

tées sur les figures 4.10 et 4.11. Les observations précédentes sont confirmées, en particulier

le fait que la réduction est plus importante pour les angles d’écoute θ positifs que pour les

angles négatifs. On remarque également que la fréquence centrale de la gamme de réduction

est plus élevée pour θ = 40◦ que pour θ = −60◦.
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(b) θ = −60◦

Figure 4.11 – Réduction du bruit obtenue avec α1 = 19◦, β1 = 35◦. U1 = 60 m.s−1,

U1 = 80 m.s−1. En traits épais : bords de fuite droits, en trais fins continus : chevrons

courts, en traits fins discontinus : chevrons longs.

Pour le plus grand angle d’attaque présenté α1 = 19◦, sur la figure 4.11, un phénomène

intéressant se produit : les chevrons longs sont plus efficaces que les chevrons courts. En effet,

pour U1 = 60 m/s, la réduction du bruit atteint 8,8 dB à 750 Hz avec les chevrons longs alors
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Chapitre 4. Réduction du bruit de bord de fuite d’une grille d’aubes linéaire

qu’elle est limitée à 6,5 dB avec les chevrons courts. Le maximum de réduction est obtenu à

la même fréquence. Cette observation est compatible avec l’une des conclusions de Gruber &

al. [67] : pour que la réduction de bruit ait lieu, il faut que les chevrons soient suffisamment

longs 3 et la longueur minimale nécessaire est proportionnelle à l’épaisseur de couche limite

δ. En dessous de cette valeur critique, la réduction du bruit crôıt avec la profondeur hc
tandis qu’au dessus, elle en est indépendante. La réduction acoustique obtenue est alors

maximale. Dans notre cas, pour les angles d’attaque les plus faibles (α1 = 15◦ et α1 = 17◦),

la profondeur des deux types de chevrons est supérieure à la valeur critique, la réduction

acoustique obtenue est donc de même niveau et elle correspond à la réduction maximale. En

revanche pour l’angle d’attaque le plus élevée (α1 = 19◦), l’épaisseur de couche limite δ est

supérieure aux cas précédents et l’amplitude hc des chevrons courts n’est pas suffisante pour

obtenir la réduction acoustique maximale. Ceci peut expliquer pourquoi la réduction de bruit

est plus marquée avec les chevrons longs qu’avec les chevrons courts.

En revanche, nous n’avons d’explications quant au fait que la réduction acoustique soit

plus marquée du côté des extrados (θ > 0◦) que du côté des intrados (θ < 0◦). Notons que

dans les expériences sur profil isolé, la réduction de bruit est symétrique de part et d’autre de

la maquette. Il se peut que la dissymétrie observée ici soit une conséquence de l’agencement

en grille d’aubes, mais il est également possible que le niveau de bruit résiduel de l’installation

soit plus élevé du côté des intrados, pénalisant ainsi la mesure de la réduction du bruit dans

cette région.

4.4 Estimation du coefficient de trâınée

Suite aux bonnes performances acoustiques obtenues avec les chevrons, il est intéressant

d’estimer les pertes aérodynamiques qu’ils introduisent. Ceci peut se faire au moyen des

mesures PIV du sillage proche. En utilisant des méthodes classiques d’aérodynamique, il est

possible de calculer le coefficient de trâınée CD qui fournit une estimation de la force exercée

par le fluide sur l’aubage, projetée sur l’axe de la corde.

Plus précisément, le coefficient CD est calculé à partir de l’épaisseur de déplacement δ∗e
de la couche limite de l’extrados (respectivement δ∗i pour l’intrados) et de son épaisseur de

quantité de mouvement θ∗e (respectivement θ∗i ) définies par

δ∗e =

∫ +∞

0

(

1− U(z)

U∞

)

dz (4.1)

θ∗e =

∫ +∞

0

U(z)

U∞

(

1− U(z)

U∞

)

dz (4.2)

En dehors de la couche limite d’épaisseur δ, U(z) ≈ U∞, ce qui implique que seule la

région 0 < z < δ contribue à ces intégrales.

La théorie [143] prévoit d’estimer ces grandeurs exactement au droit du bord de fuite

afin de sommer les pertes dans les couches limites réparties sur toute la surface du profil.

Ensuite, il est également supposé que les couches limites sont équilibrées et développées sur

des surfaces régulières. Dans ces conditions, on peut écrire

3. Leur longueur est repérée par hc.
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υ = 2
θ∗σ

c cos β2

(

cos β1
cos β2

)2 2H/(3H − 1)
[

1− θ∗σH
c cos β2

]3 (4.3)

CD =
υ cos βm

σ
(4.4)

où H = δ∗/θ∗ est le facteur de forme des couches limites, δ∗ = δ∗i + δ∗e et θ∗ = θ∗i + θ∗e , υ

est le coefficient de perte de charge et β1 et β2 sont les angles d’écoulement amont et aval

définis sur la figure 4.3-b et βm est un angle moyen tel que tan βm = 1/2(tan β1 + tan β2).

L’équation 4.4 est souvent simplifiée pour les profils isolés où β2 = β1 par CD ⋍ 2θ∗/c mais

cette approximation est abusive pour les grilles d’aubes.

Dans le cas présent, nous utilisons les profils de vitesse moyenne extraits des mesures PIV

en sillage proche pour évaluer δ∗ et θ∗. Les sillages sont explorés dans la direction normale à la

corde selon la direction −→y ′ d’après le schéma 4.13-b et on relève la projection Ux′ du vecteur

de vitesse moyenne sur l’axe −→x ′ 4. Le repère (−→x ′,−→y ′) se déduit du repère (−→x ,−→y ) selon lequel

est alignée la caméra par une rotation de l’angle de calage χ. Les données de vitesse sont

disponibles sur un maillage régulier dans le repère (−→x ,−→y ). Nous interpolons linéairement ces

données sur l’axe −→y ′.

Étant donné les hypothèses, on a intérêt à faire la mesure au plus près du bord de fuite mais

les réflexions optiques sur la maquette interdisent les mesures à moins de 1,5 mm d’une surface.

De ce fait, la vitesse minimale mesurée au centre du sillage n’est pas nulle contrairement à

ce qui est supposé dans le calcul. Afin de s’y ramener artificiellement, on a attribué une

vitesse nulle au point situé au milieu du segment constitué par les deux points de mesure de

plus basse vitesse. Le raccordement est fait de manière linéaire et ceci permet de calculer les

intégrales 4.1 et 4.2 par la méthode des trapèzes.

Le bord de fuite équipé de chevrons courts est plus long que le bord de fuite droit de

3 mm. On présente donc sur la figure 4.13-a trois mesures : une première notée A sur la vue

schématique 4.12 située à ∆x′ = 1, 5 mm en aval des bouts des dents de scie, une deuxième

notée B avec le bord de fuite droit à la même position absolue mais à ∆x′ = 4, 5 mm du bord

de fuite, et une troisième notée C avec le bord de fuite droit également mais à ∆x′ = 2 mm

du bord de fuite 5.

Bord de fuite droit

Chevrons courts −→x ′, mm

0 2 4

∆x′

A

BC

Figure 4.12 – Position schématique des mesures de sillage

Concernant le sillage du bord de fuite droit, on constate qu’il n’est pas symétrique : la

couche limite provenant de l’intrados est plus mince que celle provenant de l’extrados. Ensuite,

4. La procédure utilisée ici diffère de celle présentée dans Finez & al. [48] où les sillages sont explorés dans

la direction −→y entrâınant des valeurs légèrement différentes de CD.

5. Dans le cas du bord de fuite droit, les réflexions optiques intenses sur la surface du profil interdisent en

effet les mesures à moins de 2 mm de la surface.

135
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Figure 4.13 – Profils de vitesse moyenne selon la corde dans le sillage de l’aube centrale avec

α1 = 17◦, U1 = 40 m/s et β1 = 35◦. à 1,5 mm en aval du bout d’un chevrons court (mesure

A), en aval du bord droit à la même position absolue (mesure B à 4,5 mm du bord), à

2 mm en aval du bord droit (mesure C). L’intrados est du côté y′ < 0 et l’extrados du côté

y′ > 0.

en s’éloignant du profil, le sillage s’épaissit et devient moins profond, il a de plus tendance

à se symétriser. Le sillage du bord de fuite traité est moins classique : le déficit de vitesse

est beaucoup moins marqué, signe d’un meilleur mélange turbulent et le sillage plus épais

présente deux points d’inflexion. Les sillages ont été recalés de manière à ce que le minimum

de vitesse soit placé à l’abscisse y′ = 0. Notons que la nappe laser est épaisse d’environ 1 mm,

ce qui correspond à la moitié de la période transverse λc des dents de scie. Effectuée sur

cette épaisseur, la mesure moyenne donc des phénomènes très différents intervenant près de

l’extrémité ou du creux entre deux dents de scie.

Les valeurs calculées de δ∗, θ∗,H et CD sont présentées dans la table 4.1 pour les trois

profils de vitesse de la figure 4.13. Pour les deux mesures du bord de fuite droit, on a δ∗e > δ∗i
et θ∗e > θ∗i , ce qui confirme le fait que la couche limite de l’extrados est plus épaisse que

celle de l’intrados. Pour le bord de fuite avec chevrons, la forme particulière du sillage nous a

amené à le scinder artificiellement au point de vitesse minimale mais la réalité est sans doute

plus complexe : les points y′ < 0 ne peuvent sans doute pas être attribués uniquement à la

dynamique de l’intrados (et inversement pour y′ > 0) à cause du mélange turbulent ayant lieu

entre les dents de scie mis en évidence par Gruber & al. [68] et que nous verrons également

dans la suite. On ne retrouve donc pas δ∗e > δ∗i pour ce type de bord de fuite.

Les valeurs du facteur de forme H sont proches de 2, indiquant que les couches limites ne

sont pas complètement turbulentes, malgré les bandes rugueuses utilisées. Cette conclusion

issue de la théorie classique des couches limites non perturbées doit cependant être prise avec

précaution à cause d’une part de la petite marche constituée par la ligne de raccordement

du bord de fuite qui a probablement un effet sur le profil de vitesse, et d’autre part des

chevrons eux-même qui génèrent dans le sillage un écoulement tridimensionnel complexe que
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Bord de fuite δ∗i , mm δ∗e , mm θ∗i , mm θ∗e , mm H CD, %

Chevrons (A) 1,23 0,97 0,70 0,54 1,77 1,50

Droit (B) 0,90 1,60 0,46 0,73 2,07 1,43

Droit (C) 0,74 2,65 0,36 0,86 2,76 1,45

Table 4.1 – Paramètres des couches limites déduits des profils de vitesse du sillage proche.

nous étudierons plus loin.

Théoriquement la valeur de CD ne dépend pas de la position d’estimation pourvu que

l’on reste suffisamment proche du bord de fuite. Ceci est bien retrouvé en pratique puisque

CD ne diffère que de 1, 4% entre les positions B et C pour le bord de fuite droit. Ensuite les

valeurs de CD mesurées sont en bon accord avec les observations de Emery & al. [41] où CD

est estimé à 1, 5% en configuration voisine (σ = 1, 25, α1 = 17◦, β1 = 30◦). Enfin, si l’on

compare le cas des dents de scie au cas du bord de fuite droit, on obtient une augmentation

de la trâınée de 0, 07 ou 0, 05 points de pourcentage de CD selon que l’on se réfère au point B

ou au point C. Cette introduction de perte aérodynamique reste donc raisonnable mais elle

serait probablement jugée inacceptable dans une application industrielle. En valeurs relatives,

CD a augmenté de 3,4% ou 4,7% avec l’introduction des chevrons. En comparaison, Gruber

a trouvé une augmentation relative de 11% de perte dans les expériences sur profil isolé.

Nous avons donc montré qu’une réduction de bruit importante peut être obtenue avec

les chevrons sans pour autant introduire de perte aérodynamique conséquente. La section

suivante est consacrée à une étude théorique visant à mieux comprendre les mécanismes de

réduction acoustiques mis en jeu.

4.5 Modélisation du bruit d’un bord de fuite incliné

Dans cette section, nous cherchons à approfondir d’un point de vue théorique les raisons

de la réduction du bruit réalisée par les chevrons. Celle-ci pourrait provenir de leur géométrie

très particulière : bien que le bord de fuite soit orthogonal à la direction de l’écoulement,

les côtés des dents de scie sont obliques par rapport à cette direction. En outre, il existe des

points singuliers situés à la base et au bout des chevrons. Enfin, le dispositif est périodique

suivant l’envergure. Ces spécificités géométriques pourraient avoir un effet sur le processus de

diffraction acoustique et expliquer la réduction observée.

Nous cherchons ici à utiliser les outils analytiques pour valider ou infirmer cette inter-

prétation. S’il est difficilement envisageable de construire un modèle prenant en compte tous

ces effets, il est cependant possible de se focaliser sur l’un d’entre eux : l’inclinaison du bord

de fuite par rapport à l’axe de l’écoulement. Ceci revient à étudier le rayonnement acous-

tique d’un bord de fuite présentant un angle de flèche 6. La littérature fournit les solutions

analytiques du problème complémentaire qui concerne l’interaction d’un profil isolé avec un

écoulement incident turbulent et oblique. L’aspect aérodynamique instationnaire a d’abord

été étudié par Adamczyk [4], puis il a été repris et complété de l’aspect acoustique par Rozen-

berg [122] et par Carazo & Roger [26, 119] qui prennent également en compte les effets de

6. Angle entre l’axe de l’écoulement et la perpendiculaire au bord de fuite dans le plan du profil, noté ϕ

sur le schéma 4.14-a
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variation de corde. Pour le problème du bord de fuite qui est le sujet de cette étude, on

trouve le modèle de Howe[75] qui prend en compte l’inclinaison du bord de fuite par rapport

à l’écoulement. Mais ce modèle n’est valable qu’à très faible nombre de Mach et en haute

fréquence. Howe obtient une dépendance de la DSP acoustique en champ lointain en |cosϕ|3
où ϕ représente l’angle entre l’axe de l’écoulement et la normale au bord de fuite.

Nous nous proposons ici de reprendre le modèle d’Amiet valable à nombre de Mach plus

élevé en supposant que l’écoulement extérieur n’est plus parallèle à la corde et d’en étudier les

effets sur le champ acoustique rayonné. Le modèle proposé pourra par ailleurs présenter un

intérêt pour d’autres applications, par exemple la modélisation du bruit de ventilateurs ou de

machines tournantes où l’écoulement est souvent non normal au bord de fuite du fait à la fois

de l’angle de flèche et de la composante centrifuge de la vitesse. Une différence majeure avec

le problème du bruit de bord d’attaque est que dans ce dernier, les fluctuations de vitesse

incidente sont convectées exactement à la vitesse de l’écoulement moyen tandis que dans le

cas du bruit de bord de fuite, les fluctuations de pression ont une vitesse de convection Uc plus

faible que la vitesse extérieure. On ne considère pas ici la diffraction supplémentaire induite

par les autres aubes de la grille.

4.5.1 Formulation du problème

Pour traiter le problème du bord de fuite incliné, nous adoptons l’approche en deux

temps d’Amiet [11], reprise en détails par Roger et Moreau [121] : on considère une rafale

de pression d’amplitude unitaire éventuellement oblique convectée sur la surface du profil

et on cherche la réponse instationnaire compressible de celui-ci en résolvant l’équation des

ondes convectée grâce à la solution de Schwarzschild. Dans un deuxième temps, le saut de

pression calculé sur le profil est utilisé comme terme source dipolaire de l’analogie acoustique.

Un traitement statistique des grandeurs obtenues permet d’exprimer la densité spectrale de

puissance acoustique Spp en fonction des grandeurs liées au champ de pression pariétale

instationnaire.

On se place dans le repère lié au bord de fuite présenté sur la figure 4.14-a. L’écoulement

principal supposé homogène subsonique fait un angle ϕ avec la direction −→x . La première étape

du modèle consiste à écrire l’équation 4.5 des ondes convectées pour la pression p′(x, y, z, t)

dans ce repère afin de la réduire en une équation canonique de Helmholtz. Il vient

∂p′2

∂x2
+
∂p′2

∂y2
+
∂p′2

∂z2
− 1

c20

(

∂

∂t
+ Ux

∂

∂x
+ Uz

∂

∂z

)2

p′ = 0 (4.5)

L’équation 4.5 étant linéaire, la théorie de Fourier permet de traiter séparément les com-

posantes harmoniques p′ = P ′(x, y, z)eiωt. De plus, on peut décomposer le champ de pression

excitateur en composantes de Fourier spatiales selon l’envergure. Pour revenir à la solution

physique, il faudra sommer toutes les contributions transverses. Pour une composante in-

cidente donnée que l’on appelle “rafale”, la solution aura la même dépendance en z que la

pression incidente. On peut donc chercher la solution à l’équation des ondes sous la forme

P ′ = P (x, y)e−iKzz où Kz est le nombre d’onde en envergure. En notant Mx = Ux/c0,

Mz = Uz/c0, βx =
√
1−Mx, βz =

√
1−Mz et k = ω/c0, l’équation 4.5 devient

β2x
∂P 2

∂x2
+
∂P 2

∂y2
+ 2iMx(MzKz − k)

∂P

∂x
+ (k2 −K2

zβ
2
z − 2kMzKz)P = 0 (4.6)
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−→
U

Ux
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profil

ϕ −→x
−→y

−→z

−→
K

Kx

Kz

ψ

(a) Repère utilisé pour le calcul de la

réponse instationnaire

−→x ′,
−→
ξ

−→z ′

profil

ϕ
L

M

−→x
−→y

−→z , −→η
(b) Repère utilisé pour le calcul rayon-

nement acoustique

Figure 4.14 – Repère et notations utilisés dans la modélisation

On pose ensuite la nouvelle variable p(x, y) = P (x, y)e−iAx avec A = kMx/β
2
x−KzMxMz/β

2
x,

ce qui permet de réécrire les dérivées spatiales de la pression sous la forme

∂P

∂x
= eiAx

(

∂p

∂x
+ iAp

)

(4.7)

∂2P

∂x2
= eiAx

(

∂2p

∂x2
+ 2iA

∂p

∂x
−A2p

)

(4.8)

Le terme incluant une dérivée simple de la pression est ainsi supprimé de l’équation 4.6.

La symétrie entre x et y est rétablie en utilisant le nouveau système de coordonnées X = x/b,

Y = βxy/b, et on adimensionne les nombres d’onde par la demi-corde b : k = kb,Kz = Kzb.

Cet adimensionnement est celui utilisé par Amiet [11] pour le cas du bord de fuite sans

angle de flèche. Nous le conservons ici pour établir une formulation avec angle de flèche ϕ

directement comparable à la précédente. Sur la nouvelle variable de pression p l’équation 4.5

devient l’équation de Helmholtz canonique

∂2p

∂X2
+
∂2p

∂Y 2
+ κ2p = 0 (4.9)

avec κ2 =

(

k −KzMz

β2x

)2

−
(

Kz

βx

)2

(4.10)

Le paramètre fréquentiel κ détermine le type de solution de l’équation 4.9. Si κ2 > 0,

l’équation des ondes est hyperbolique et les solutions se propagent en champ lointain, les

rafales incidentes sont alors dites supercritiques. Si κ2 < 0, l’équation est elliptique, les

solutions évanescentes 7 et les rafales sont dites subcritiques. Lorsque Mz = 0, on retrouve le

paramètre κ obtenu par Roger et Moreau dans le cas de l’écoulement normal au bord de fuite.

On constate qu’une augmentation de Mz entrâıne une réduction du secteur supercritique dans

le plan (k,Kz).

On considère une rafale de pression incidente d’amplitude unitaire de nombre d’onde

(Kx,Kz) située sur le profil et convectée selon le vecteur
−→
U c = (Ucx, Ucz). Nous faisons ici

7. dans l’hypothèse d’un profil d’envergure infinie
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l’hypothèse que
−→
U c est colinéaire à

−→
U mais de norme plus faible ce qui revient à poser

α = ‖−→U ‖/‖−→U c‖ > 1. La pression incidente s’écrit mathématiquement p′1 = exp(−iKz(z −
Uczt)− iKx(x− Ucxt)) où la pulsation apparâıt naturellement ω = KzUcz +KxUcx . Pour ω

et Kz fixés, le nombre d’onde selon la corde est donc Kx = (kα −KzMz)/Mx. Comme pour

le bord de fuite droit (sans flèche), le passage de cette rafale au bord de fuite donne naissance

à une onde de pression supplémentaire p′ telle que la somme de cette onde et de la rafale

incidente vérifie l’équation 4.9 avec les conditions de glissement sur le profil et d’annulation

de pression dans le sillage conformément à la condition de Kutta.

La condition de glissement pour X < 0 est vérifiée par chacune des deux composantes p′1
et p′. Pour la version réduite p de cette dernière variable, ceci correspond à :

∂p

∂Y
= 0 pour X < 0 (4.11)

Dans le sillage, la pression diffractée annule la pression de perturbation incidente p′(x, 0, z, t) =

−p′1 pour x > 0, ce qui revient à écrire pour p :

p = − exp
(

−ikX(α/Mx +Mx/β
2
x) + iKzMzX/Mxβ

2
x

)

pour X > 0 (4.12)

Le problème est donc bien posé pour la variable p qui doit vérifier l’équation de Helmholtz 4.9

avec les conditions aux limites 4.11 et 4.12.

4.5.2 Résolution par la formule de Schwarzschild

La solution de Schwarzschild est utilisée pour résoudre le problème posé sur l’axe Y = 0.

Si Φ(X,Y ) est un champ scalaire bidimensionnel vérifiant l’équation de Helmholtz homogène

∂2Φ

∂X2
+
∂2Φ

∂Y 2
+ µ2Φ = 0 (4.13)

et les conditions aux limites

∂Φ

∂Y
(X, 0) = 0 pour X < 0 (4.14)

Φ(X, 0) = f(X) pour X > 0 (4.15)

alors Φ s’écrit sur la demi-droite (X < 0, Y = 0)

Φ(X < 0, 0) =
1

π

∫ +∞

0

√

−X
ξ

e−iµ(ξ−X)

ξ −X
f(ξ) dξ (4.16)

Cette solution est directement appliquée au problème décrit par les équations 4.9, 4.11 et

4.12. On obtient

P (X < 0, 0) = −e−ikX α
Mx

+iKz
Mz
Mx

X

(

(1 + i)E∗(−X[κ + k(
α

Mx
+
Mx

β2x
)− KzMz

β2xMx
])− 1

)

(4.17)

où E∗ est le conjugué complexe de l’intégrale de Fresnel :

E(x) =

∫ x

0

e+it

√
2πt

dt (4.18)
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La technique de Schwarzschild a donc permis d’exprimer la réponse aérodynamique com-

pressible du profil et de formuler le saut de pression instationnaire entre l’intrados et l’extra-

dos. Ce saut de pression est maintenant utilisé comme terme source de l’analogie acoustique

pour déduire le champ acoustique rayonné dans tout l’espace.

4.5.3 Application de l’analogie acoustique

La théorie de Curle [36] nous donne la pression acoustique pK générée par une répartition

de dipôles ∆P sur une surface S qui est assimilée ici à la surface de l’aube dans un écoulement

homogène de nombre de Mach M=
√

M2
x +M2

z. Elle s’exprime dans le repère orthonormé (x′,

y′, z′) aligné avec l’écoulement décrit sur le schéma 4.14-b pour un observateur situé en (x′0,

y′0, z
′
0) et est donc propre à chaque rafale.

pK(x′0, y
′
0, z

′
0, ω) =

iωy′0
4πc0S

′2
0

∫∫

S
∆P (x′, z′)e−iωR′

t/c0 dx′dy′ (4.19)

S
′2
0 = x

′2
0 + β2(y

′2
0 + z

′2
0 ) (4.20)

R′
t =

S′
0

β2
(1− x′x′0 + β2z′z′0

S′
0

)− M

β2
(x′ − x′0) (4.21)

β2 = 1−M2 (4.22)

Dans cette formulation la répartition de source est ∆P = 2(p′1+p
′). Elle est constituée de

la somme de la pression incidente et de la pression diffractée. On en prend le double de manière

à tenir compte de la différence de pression induite entre l’intrados et l’extrados en opposition

de phase. L’intégration est effectuée dans le repère déformé (
−→
ξ ,−→η ) avec les formules de

passage x′ = ξ + η sinϕ, z′ = η cosϕ. La matrice jacobienne associée à ce changement de

repère est

J =

(

∂x′

∂ξ
∂x′

∂η
∂z′

∂ξ
∂z′

∂η

)

=

(

1 − sinϕ

0 cosϕ

)

(4.23)

et son déterminant est detJ = cosϕ. On obtient avec ces nouvelles variables que l’on adi-

mensionne ξ = ξ/b, η = η/b :

pK =
−iωy′0b2|cosϕ|e−ik/β2(S′

0−x′

0M)

2πc0S
′2
0

+L/2b
∫

−L/2b

e−iη(Kz−ν dη ×

0
∫

−2/ cosϕ

exp(−ikξ
β2
ξ(M− x′0/S

′
0) + iξ cosϕ(Kz

Mz

Mx
− kα

Mx
))×

[(1 + i)E∗(−ξ cosϕ[κ + k(
α

Mx
+

Mx

β2x
− KzMz

β2xMx
)])− 1] dξ

avec ν = k(z′0 cosϕ/S
′
0 + x′0 sinϕ/β

2S′
0 −Msinϕ/β2)

Dans cette équation, l’intégrale en η est égale à L/b sinc((ν−Kz)L/2b) où ν est un nombre

d’ondes transverse privilégié dans le rayonnement acoustique dépendant de la position de
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l’observateur. L’intégrale en ξ est la fonction de transfert aéroacoustique que l’on note I .

Une intégration par partie conduit à l’expression suivante :

I =
1 + i

iC

[

E∗(2B/ cosϕ)e2iC/ cosϕ −
√

B

B −C
E∗(2(B −C)/ cosϕ)

]

− e2iC/cosϕ

iC
+

1

iC

B = cosϕ

(

κ+ k(
α

Mx
+

Mx

β2x
)− KzMz

β2xMx

)

(4.24)

C =
k

β2

(

M− x′0
S′
0

)

− cosϕ

Mx

(

KxMz − kα
)

(4.25)

Comme dans le modèle d’Amiet sans angle de flèche, le dernier terme 1/iC de la fonction

I annule la pression incidente p1. On le supprime donc dans le reste du calcul [12].

4.5.4 Densité spectrale de puissance acoustique

Comme dans le modèle d’origine, la densité spectrale de puissance acoustique est calculée

en sommant les contributions pK × p∗K des différents nombres d’ondes transverses et chaque

contribution est pondérée par l’amplitude de la rafale incidente associée. On obtient

Spp =
1

b

(

ωy′0b
2 cosϕ

2πc0S0′2

)2
L2

b2

∫ +∞

−∞
sinc2((Kz − ν)L/2b)|I (Kx,Kz)|2Π0(Kx,Kz) dKz(4.26)

Pour évaluer l’intégrale en Kz de l’expression 4.26, nous nous plaçons dans l’hypothèse

des grands allongements L ≫ b. Ceci est discutable dans le cas des chevrons dont l’étendue

en envergure est bien plus faible que la longueur de corde mais une prise en compte de cet

effet rendrait les formulations analytiques plus complexes et on rappelle que le but poursuivi

ici est simplement d’estimer l’effet de l’angle de flèche sur le bruit de bord de fuite. Ainsi,

sous cette nouvelle hypothèse L ≫ b, seul le nombre d’onde ν contribue au champ lointain

acoustique puisque :

sinc2((Kz − ν)L/2b) ⋍
2πb

L
δ(Kz − ν) (4.27)

Le nombre d’onde selon la corde associé à ν est noté γ = αk/Mx−νMz/Mx. Si on reprend

l’expression de la DSP de pression pariétale Π0(γ, ν) = Φpp(ω)lz(ω, ν)/π utilisée au chapitre

précédent, on obtient

Spp(x
′
0, y

′
0, z

′
0, ω) =

(

ωy′0b cosϕ

2πc0S0′2

)2

× 2L|I (γ, ν)|2Φpp(ω)lz(ω, ν) (4.28)

Il est important de noter que dans la formulation 4.26, les nombres d’ondes Kx et Kz sont

définis dans le repère lié au bord de fuite (Fig. 4.14-a) tandis que la position de l’observateur

est définie dans le repère aligné avec l’écoulement (Fig. 4.14-b).

4.5.5 Effet de l’angle de flèche sur le rayonnement acoustique

Le modèle établi dans les sections 4.5.1-4.5.4 permet d’étudier l’effet de l’inclinaison de

l’écoulement sur le bruit produit. La première information accessible est celle de la répartition
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du saut de pression sur l’aubage P (X). Pour une rafale donnée, une réponse aérodynamique de

forte amplitude correspond à des dipôles équivalents intenses, donc à une réponse acoustique

très efficace. Dans le cadre de la réduction du bruit de bord de fuite, on a donc intérêt à

minimiser l’amplitude de ce saut de pression.

Pour étudier l’effet de l’angle de flèche, on se donne une rafale de pulsation adimensionnelle

kb = 0, 5 dont les fronts d’ondes sont parallèles au bord de fuite (ϕ+ψ = 0 dans le schéma 4.14-

a), et l’on fait varier l’angle de l’écoulement ϕ par rapport à la perpendiculaire au bord

de fuite. On trace la variable |P (X)| calculée avec l’équation 4.17 pour plusieurs angles

d’écoulement ϕ entre 0◦ et 85◦ pour des nombres de Mach M=0,05 (U1 = 17 m/s) et M=0,23

(U1 = 80 m/s) sur la figure 4.15-a. Notons que dans tous ces cas, les rafales sont supercritiques,

l’équation 4.17 est donc valide.
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Figure 4.15 – Effet de l’angle de flèche sur la réponse aérodynamique du profil pour une

rafale de vecteur de nombre d’onde normal au bord de fuite ϕ + ψ = 0 avec kb=0,5 et

α = 1, 23.

Sur la figure 4.15-a, l’augmentation de l’angle ϕ s’accompagne d’une diminution du saut

de pression pour les deux nombres de Mach. Elle est peu marquée pour les faibles valeurs de

ϕ mais elle s’effondre rapidement si cet angle dépasse 45◦. Ceci couplé au fait que les rafales

supercritiques sont de moins en moins nombreuses lorsque ϕ augmente fait que l’on s’attend

en pratique à une réduction de réponse acoustique avec l’angle de flèche.

Les courbes de la figure 4.15-a sont similaires entre elles, la dépendance de |P | en ϕ

peut donc être étudiée en un seul point qui est choisi en milieu de profil x/b = −1. Sur

la figure 4.15-b les niveaux en ce point, normalisés par leur valeur dans le cas de référence

ϕ = 0◦ sont tracés pour les deux Mach étudiés. Dans la limite des très bas nombres de Mach

(M≪ 1), |P | a une dépendance du type |P | ∝ √
cosϕ. Si elle est injectée dans l’équation 4.28,

le comportement Spp ∝ cos3 ϕ est obtenu et il est compatible avec le modèle de Howe. Pour

des nombres de Mach plus élevés (par exemple M=0,23), le modèle de Howe n’est plus valable,

contrairement au modèle présent. La figure 4.15-b indique que pour M=0,23 et ϕ = 60◦, le

saut de pression prédit par le modèle de Howe est inférieur de 8% à celui obtenu avec le

présent modèle. Dans la suite, nous nous intéressons directement à la quantité Spp pour un

observateur en champ lointain.
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U

Figure 4.16 – Directivité du rayonnement acoustique pour un champ de pression pariétale

unitaire. : écoulement normal au bord de fuite ϕ = 0◦, : écoulement oblique ϕ = +15◦.

U=80 m/s, α = 1, 23, L = 0, 2 m, 2b = 0, 1 m, kb = 5.

Nous étudions maintenant directement le rayonnement acoustique avec un champ de pres-

sion incident unitaire Π0(Kx,Kz) = 1/π, ∀Kx,Kz de fréquence kb = 5. L’observateur se

déplace sur une sphère de rayon r = 2 m. Pour chaque position, une rafale est sélectionnée

et la densité spectrale de pression acoustique induite Spp est tracée sur la figure 4.16. Ce

calcul est effectué pour deux angles ϕ = 0◦ en bleu sur la figure et ϕ = 15◦ en rouge. Les

coordonnées de l’observateur étant données dans le repère de l’écoulement, c’est la position

du profil qui varie avec ϕ. Dans le cas de l’écoulement normal au bord de fuite, le rayon-

nement est symétrique par rapport au plan médian du fait de la symétrie de la situation

considérée. Lorsque ϕ = 15◦ le rayonnement acoustique s’incline par rapport au plan median

pour rester maximal dans le plan normal au bord de fuite et son amplitude dans la direction

de rayonnement maximal augmente. Cependant, l’étude de la puissance acoustique moyenne

Wpp définie par l’équation 4.29 montre que celle-ci ne décroit que pour des angles de flèche ϕ

suffisamment grands, alors qu’elle semble conservée pour les faibles valeurs de ϕ (cf. fig. 4.17).

Cette tendance est observée sur toutes les fréquences étudiées ( 1 < kb < 20 ).

Wpp(f) =
1

ρ0c0

∫∫

Sobs

Spp(f) dS (4.29)

Plus précisément, à la fréquence kb = 5, la puissance acoustique rayonnée est conservée

tant que ϕ < 45◦, mais pour des valeurs supérieures de ϕ, une réduction du bruit a lieu, elle

est d’autant plus marquée que ϕ est élevé. Pour les autres fréquences tracées, on constate

que la réduction du bruit est plus forte en basse fréquence et que la gamme 0 6 ϕ 6 45◦ peut

même correspondre à une légère augmentation du bruit. En revanche pour les très grands

angles ϕ, une forte réduction acoustique intervient pour toutes les fréquences.

En conclusion, une adaptation du modèle analytique d’Amiet au cas d’un bord de fuite

non perpendiculaire à l’écoulement est proposée. Elle permet de montrer que certaines config-
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Figure 4.17 – Puissance acoustique Wpp en fonction de l’angle ϕ entre la normale au bord

de fuite et l’axe de l’écoulement à différentes fréquences : : kb = 1 ; : 5 ; : 10 ; :

20. U=80 m/s, α = 1, 23, L = 0, 2 m, 2b = 0, 1 m, kb = 5.

urations inclinées sont plus silencieuses que la configuration perpendiculaire. En particulier,

lorsque l’angle entre la normale au bord de fuite et l’axe de l’écoulement ϕ est supérieur à

45◦, une réduction du bruit importante est obtenue pour toutes les fréquences testées. Pour

les angles plus faibles, une augmentation modérée du bruit peut intervenir, en particulier aux

hautes fréquences. Cette étude plaide en faveur d’une forte augmentation de l’angle de flèche

du point de vue acoustique ce qui rejoint les règles empiriques suivies par les constructeurs

de ventilateurs à basse vitesse.

Les dents de scie longues utilisées dans l’expérience de la grille d’aubes correspondent à

ϕ = 85◦, elles sont donc, d’après le modèle, susceptibles d’apporter une réduction du bruit de

l’ordre de 10 dB. Mais comme précisé dans l’introduction de cette section, un profil équipé de

dents de scie se démarque notablement du simple bord de fuite incliné. L’espace laissé libre

par une dent influence nécessairement sa voisine et le saut de pression instationnaire est en

pratique plus complexe que celui formulé ici. Cependant, si les résultats du bord incliné ne sont

pas directement et quantitativement transposables au cas des dents de scie, il est raisonnable

de penser que les tendances générales sont conservées et que l’angle ϕ influence le rayonnement

acoustique dans le même sens, qu’il s’agisse de dents de scie ou d’un bord de fuite incliné.

D’ailleurs, comme nous l’avons déjà noté, la récente étude expérimentale de Gruber [68]

montre que la réduction est d’autant plus importante que la profondeur hc des dents est grande

pour une période λc constante, en accord avec les conclusions de notre étude théorique. De plus

il constate que pour les faibles valeurs de hc, la réduction acoustique observée est très faible,

voire nulle. Ceci est également en accord avec les remarques théoriques précédentes puisque

hc ≪ λc correspond à ϕ ⋍ 0◦, cas pour lequel une faible réduction de bruit a été prédite

dans cette étude. Enfin on observe expérimentalement une augmentation du bruit en hautes

fréquences que l’on peut attribuer aux écoulements tridimensionnels autour des dents [68] et

qui ne sont pas reproduits par le modèle, puisque seul le mechanisme de diffraction acoustique

est considéré. Cependant on constate que la réduction du bruit théorique est plus importante

en basse fréquence qu’en haute fréquence.

L’inclinaison locale de l’écoulement principal sur le bord de fuite (dans le plan du profil)
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peut donc expliquer partiellement la réduction du bruit obtenue avec les chevrons mais pas

l’augmentation importante de bruit observée sur la plus haute partie du spectre acoustique.

4.6 Exploitation des champs de vitesse dans le sillage des

chevrons

Dans cette section, nous proposons d’exploiter les champs de vitesse issus des mesures

PIV afin d’avoir un meilleur aperçu de l’effet des chevrons sur l’aérodynamique locale. L’ané-

mométrie par imagerie de particules fournit les champs de vitesse −→u (xi, yj, tk) = (ux, uy) sur

un ensemble discret de coordonnées (xi, yj) attachées au repère (−→x ,−→y ) que nous avons utilisé
dans la section 4.4 et qui figure sur le schéma 4.13-b. Sur toutes les figures de cette section,

l’intrados est tourné vers le bas et l’extrados vers le haut. L’axe −→y est parallèle à l’axe de la

grille qui relie les bords de fuite des aubes dans le plan médian. Du fait de l’angle de calage et

de la courbure du profil au bord de fuite, celui-ci présente un angle légèrement positif comme

il est visible sur la figure 4.18. Le point de référence du système x = 0 mm, y = 0 mm est

placé arbitrairement.

La grille carrée des coordonnées disponibles (xi, yj) est de taille 90×90 et le pas de maillage

est de 0, 253 mm dans les deux directions −→x et −→y . Dans le cas du bord de fuite droit, cette

grille couvre la région carrée dont les frontières selon −→x sont placées à 5,3 mm en amont et à

17,3 mm en aval du bord de fuite. Les champs de vitesses sont donnés sur un ensemble discret

deK = 5100 instants tk régulièrement espacés de 1/fs = 0, 32 ms. On utilise la décomposition

de Reynolds où les composantes ux ou uy sont la somme de leur partie moyenne Ux et Uy et

de leur partie fluctuante u′x et u′y.

4.6.1 Traitement des points aberrants

Dans les champs de vitesse, certaines données sont faussées par défaut de particules dans

la zone d’interrogation, par les reflets du laser sur les parois réflechissantes ou simplement

par la présence d’une zone d’ombre. Il convient d’expliquer le traitement réservé à ces points

aberrants car cela conditionne certains résultats présentés ci-après. Ils sont repérés par le fait

qu’ils présentent une vitesse proche de zéro. Dans ce travail, nous considérons qu’un point

est aberrant si |ux| < 1 m/s (⇔ umax
x /umin

x ≃ 37, 4).

Pour chaque instant tk, un champ de points aberrants Ak est calculé. Ak(xi, yj) = 0 si

le point est aberrant et 1 sinon. Le champ du taux de mesure T =
∑K

k=1Ak/K peut alors

être calculé : un exemple est montré sur la figure 4.18 où la nappe laser provient du haut

de la figure. La zone de mesure est quasi-circulaire et la zone d’ombre située sous le profil

rend la mesure de vitesse impossible dans cette région. De plus, le taux de mesure est faible

à proximité du profil ce qui interdit l’évaluation du profil de couche limite incident. Certains

points (par exemple en x ≈ 0 mm et y ≈ 14 mm) sont sujets à des reflexions optiques mais le

taux de mesure en ces points est suffisant (T ≡ 0, 6) pour permettre tout de même l’évaluation

de la vitesse. Dans le sillage également, le taux de mesure est moins important.

Dans la suite nous présenterons les résultats uniquement dans les zones où T > 0, 3.

L’évalution des vitesses moyennes U et fluctuantes u′ se fera en ignorant simplement les
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Figure 4.18 – Taux de mesure T dans le sillage de l’aube 4 équipée du bord de fuite droit.

U1 = 40 m/s α1 = 17◦, β1 = 35◦. Le contour du bord de fuite est représenté en blanc.

points aberrants, par exemple pour le calcul de Ux(xi, yj) :

Ux(xi, yj) =

K
∑

k=1

Ak(xi, yj)ux(xi, yj, tk)

KT (xi, yj)
(4.30)

Les points aberrants ne posent donc pas de problème pour le calcul de ces grandeurs U et

u′. En revanche, pour les spectres ils introduisent des discontinuités dans les suites temporelles

et peuvent induire un biais important. Les méthodes de transformées de Fourier discrètes

utilisées nécessitent une répartition régulière en temps des données. Il faut donc attribuer

à ces données manquantes des valeurs interpolées. La solution la plus simple consiste à leur

attribuer une vitesse nulle ; il est également très simple d’utiliser une interpolation d’ordre 0 en

attribuant à ces points la vitesse de l’instant. Ces interpolations grossières peuvent néanmoins

introduire une incertitude importante sur l’évaluation du spectre et dans ce qui suit, nous

étudierons la dépendance des résultats vis-à-vis de la méthode choisie. Des techniques plus

poussées pourraient passer par des interpolations plus fines ou des transformées de Fourier

discrètes sur des suites d’instants irrégulières mais ne sont pas envisagées dans ce travail.

Les points aberrants peuvent aussi perturber l’évaluation des dérivées spatiales de vitesses,

dans le calcul du rotationnel par exemple. Il est choisi ici d’utiliser si possible un schéma centré

sur 2 points. Prenons pour simplifier un champ unidirectionnel u(xi), on fait l’approximation

∂u/∂x(xi) ≈ [u(xi+1) − u(xi−1)]/2∆x. Si la donnée u(xi+1) est manquante, on utilise un

schéma sur deux points décentré à gauche : ∂u/∂x(xi) ≈ [u(xi)− u(xi−1)]/∆x et décentré à

droite si c’est u(xi−1) qui manque. Si les deux données sont absentes, le point est considéré

comme aberrant et il est ignoré dans le traitement statistique.

4.6.2 Champs de vitesse moyenne

Cette section traite des cartographies de vitesse moyenne Ux et Uy dans le sillage de

l’aube centrale. Sur la figure 4.19 qui présente les mesures de Ux à U1 = 40 m/s, α1 = 17◦,
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Figure 4.19 – Cartographie de vitesse moyenne Ux à proximité du bord de fuite de l’aube

centrale. U1 = 40 m/s, α1 = 15◦, β1 = 35◦.

β1 = 35◦, l’extrados est tourné vers le haut et l’intrados vers le bas. Pour le bord de fuite droit

(Fig. 4.19-a), la couche limite de l’extrados est partiellement captée. On devine qu’elle est

plus épaisse que celle de l’intrados. Le déficit de vitesse dans le sillage est clairement visible

et l’épaississement de celui-ci reste faible dans la zone de mesure. En revanche, la profondeur

du sillage diminue rapidement lorsque l’on s’éloigne du bord de fuite.

Rappelons que la nappe laser est d’épaisseur approximative 1 mm, égale à la demi-période

spatiale λc/2 des dents de scie. Les mesures présentées ci-dessous sont donc moyennées sur

cette épaisseur. Pour les deux types de chevrons, comme l’illustre la figure 4.21, la nappe

de mesure est située entre le creux et l’extrémité d’une dent située à proximité du plan de

mi-envergure.

En présence de chevrons courts (Fig. 4.19-b), l’épaisseur du sillage est plus grande au droit

de l’extrémité de la dent de scie et elle tend à diminuer lorsque l’on s’éloigne du bord de fuite.

Ceci est la trace d’une activité turbulente particulière à proximité de la dent. Comparative-

ment au bord droit, le sillage est moins profond, en accord avec l’analyse de la figure 4.13-a.

Pour le montage avec les chevrons longs (Fig. 4.19-c), la caméra a été déplacée selon l’axe
−→x de manière à centrer approximativement la fenêtre de mesure sur l’extrémité de la dent,

ce qui explique le changement de coordonnées sur la figure 4.19-c. La zone d’ombre sous le

profil est fortement réduite car le faisceau laser peut passer partiellement par l’espace laissé
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Figure 4.20 – Cartographie de vitesse moyenne Uy à proximité du bord de fuite de l’aube

centrale. U1 = 40 m/s, α1 = 15◦, β1 = 35◦.

libre entre deux dents. Avec ces chevrons longs, le sillage a les mêmes caractéristiques que

celui de la figure 4.19-b avec toutefois un sillage encore plus épais et moins profond.

Sur la figure 4.20 sont présentées les cartographies de vitesse moyenne selon l’axe de la

grille −→y . Sur toute les cartographies, les vitesses Uy sont positives, l’écoulement est donc

globalement “montant” sous l’effet de l’angle de calage : s’il quittait le profil parfaitement

parallèlement à la corde, un angle positif de 15◦ serait visible sur la figure 4.20. Pour les

deux types de chevrons, les vitesses Uy atteintes sont plus élevées que pour le bord de fuite

droit. Cela signifie a priori une déflexion par la grille moins importante. Cependant ceci se

traduirait parte une perte significative de portance que l’on n’observe pas sur le tracé 4.6 de

Cp. Il s’agit donc probablement d’un effet local.

4.6.3 Champs de vitesse turbulente

La valeur efficace des fluctuations de vitesse u
′rms
x selon l’axe −→x est présentée sur la

figure 4.22. Elle est obtenue par une moyenne temporelle de la fluctuation de vitesse selon −→x
en chaque point. Dans le cas du bord de fuite droit (Fig. 4.22-a) trois régions peuvent être

identifiées :

– celle de l’épaisse couche limite turbulente de l’extrados est notée A sur la cartographie,

149
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1 mm

λc = 2 mm

−→x

−→y

Figure 4.21 – Schéma de la position de la nappe laser (en vert) relativement aux dents de

scie.
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Figure 4.22 – Cartographie de vitesse turbulente u
′rms
x à proximité du bord de fuite de l’aube

centrale. U1 = 40 m/s, α1 = 15◦, β1 = 35◦.

– celle de la couche limite de l’intrados, plus mince et moins turbulente, est identifiée par

la lettre B. Les faibles niveaux turbulents dans cette zone justifient l’approximation faite

au chapitre 2 selon laquelle la turbulence de l’extrados contribue très majoritairement

au bruit produit,

– une troisième zone turbulente de même épaisseur que le bord de fuite notée C semble

provenir directement du bord de fuite, elle persiste et s’épaissit rapidement lorsque l’on

s’éloigne de celui-ci. Nous verrons ci-dessous que la création de cette zone turbulente
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semble dominée par la condition de Kutta au bord de fuite sous l’influence du passage

de la couche limite de l’extrados.

Sur la figure 4.22-b où les aubes sont équipées des chevrons courts, la zone A est claire-

ment séparée des bords de fuite. Elle est également légèrement moins turbulente et plus

fine que sur la figure 4.22-a. La zone B a complètement disparu ou est passée à travers les

chevrons, tandis que la zone C est maintenant localisée à proximité du bord de fuite et est

beaucoup moins persistante selon x. Avec les chevrons longs, ces effets sont similaires mais

plus marqués, en particulier la couche limite de l’extrados s’est encore éloignée de l’extrémité

de la dent de scie. Ces cartographies montrent que les chevrons modifient significativement

l’aérodynamique instationnaire à proximité du bord de fuite. Elles éloignent une partie des

plus fortes fluctuations des arêtes du bord de fuite. Sur la figure 4.22 où la zone d’ombre

de l’extrados a pu être réduite, il apparâıt clairement que la turbulence de couche limite est

déviée du bord de fuite. Ceci est probablement dû à “transpiration” de l’écoulement depuis

l’intrados vers l’extrados du fait de la charge aérodynamique de l’aubage. Seule la turbu-

lence générée au bord de fuite (zone C) atteint des niveaux encore élevés, même si là aussi

les chevrons réduisent le phénomène. Ces observations sont cohérentes avec la réduction du

bruit observée car c’est la proximité du bord de fuite qui rend les perturbations turbulentes

acoustiquement efficaces.
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Figure 4.23 – Cartographie de vitesse turbulente u
′rms
y à proximité du bord de fuite de l’aube

centrale. U1 = 40 m/s, α1 = 15◦, β1 = 35◦.
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Les cartographies de vitesse turbulente u
′rms
y selon −→y sont présentées sur la figure 4.23.

Pour le bord de fuite droit (Fig. 4.23-a), concernant les régions A et B, il est clair que les

fluctuations de vitesse selon −→y sont plus faibles que celles dans la direction −→x . En effet, la

paroi du profil est normale à la direction −→y et s’oppose aux vitesses selon cet axe. Cet effet

est également observé dans les études numériques de couches limites turbulentes [138, 63].

Contrairement aux zones turbulentes issues des couches limites, la zone C présente des niveaux

de fluctuations importants selon −→y , ce qui suggère qu’elle est de nature différente et plus

isotrope.

En présence de chevrons (Fig. 4.23-b et 4.23-c), c’est également dans la zone C que l’on

retrouve les plus forts niveaux de u
′rms
y . Les fluctuations résiduelles issues des couches limites

ont été déplacées vers le haut de la figure et on peut voir sur la figure 4.23-c où les chevrons

longs ont permis une mesure relativement proche de la dent que u
′rms
y atteint 3 m/s. Ceci

peut être la trace d’un enroulement de l’écoulement autour de la dent ; ainsi les chevrons

renforcent cette composante de la vitesse turbulente près du bord de fuite, perturbation qui

est très faible pour un bord de fuite droit. Peut-être cet effet limite-t-il la réduction du bruit

que l’on peut attendre de cette technologie.

4.6.4 Champ de vorticité

Le fait d’avoir accès simultanément aux deux vitesses ux et uy permet d’étudier la com-

posante de la vorticité normale au plan de mesure. Pour chaque instant tk et pour chaque

point (xi, yj), on peut calculer le rotationnel de vitesse

(
−→
rot−→u ).−→z =

∂uy
∂x

− ∂ux
∂y

(4.31)

La moyenne temporelle de cette quantité est tracée sur la figure 4.24. Si le nombre d’échan-

tillons temporels est suffisant pour assurer la convergence statistique, elle est équivalente à

∂Uy/∂x− ∂Ux/∂y.

La figure 4.24-a indique que la zone A est une zone de vorticité négative. Ceci est dû à la

condition d’adhérence à la paroi qui entrâıne un gradient de vitesse moyenne ∂Ux/∂y > 0.

A l’inverse, la zone B provenant de la turbulence de l’intrados est une région de vorticité

positive : l’écoulement tourne dans le sens trigonométrique. Les zones B et C sont sur ces

figures plus difficiles à différencier que sur les cartographies précédentes car il apparâıt que

la zone C est une région de vorticité positive également.

L’utilisation des chevrons met en évidence le fait que la zone B soit passée entre deux

dents de scie et qu’elle soit séparée de la région C en particulier sur la figure 4.24-c. Notons

que l’amincissement du sillage déduit des champs de vitesse moyenne (Fig. 4.19-b et 4.20-

b) n’est pas visible sur les cartographies de vorticité (Fig. 4.24-b) ni sur celle des vitesses

turbulentes (Fig. 4.22-b et 4.23-b).

En résumé, ces cartographies nous ont permis d’appréhender la structure complexe du

sillage proche :

– les couches limites de l’extrados et de l’intrados sont visibles et distinctes sur les car-

tographies du bord de fuite droit. Celle de l’extrados est plus épaisse et plus turbulente

que celle de l’intrados. Ces deux couches limites dégénèrent en zones de sillage turbulent

de mêmes caractéristiques,
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Figure 4.24 – Cartographie de la composante transverse du rotationnel de vitesse moyen à

proximité du bord de fuite de l’aube centrale. U1 = 40 m/s, α1 = 15◦, β1 = 35◦.

– en présence de chevrons, la couche limite turbulente de l’intrados traverse les dents de

scie mais reste distincte de la zone issue de l’extrados, celle-ci étant plus éloignée de la

surface du profil,

– une troisième région turbulente (C) existe et semble provenir directement du bord

de fuite. Le taux de turbulence impliqué est proche de celui de la couche limite de

l’extrados mais la vorticité est de signe opposé. Elle comporte également de fortes

vitesses fluctuantes dans la direction normale à la surface contrairement aux deux autres

régions,

– en présence de chevrons, cette troisième zone est toujours visible et identifiable mais

elle est plus diffuse et se borne au voisinage immédiat des chevrons. La présence des

dents de scie semble cependant renforcer les fluctuations normales de vitesse dans cette

zone.

Les deux régions issues des couches limites sont donc faiblement affectées par la présence

des dents de scie, leur positionnement mis à part. La zone C au contraire est bien moins

turbulente et moins étendue en présence des chevrons. Dans la suite, on s’attachera donc à

identifier la nature de cette région C à l’aide d’outils de corrélation spatio-temporelle.
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4.6.5 Corrélations spatio-temporelles

Les champs de vitesse utiles sont espacés dans le temps par des multiples de ∆t = 1/fs =

0, 32 ms. Cette résolution temporelle est suffisamment élevée pour permettre de suivre les

tourbillons durant leur convection à proximité du bord de fuite. En effet, dans les couches

limites, la vitesse de convection est de l’ordre de 10 m/s et le déplacement typique des tour-

billons entre deux champs est de 3 mm environ ce qui est bien inférieur à la dimension

longitudinale de la fenêtre de mesure. Le coefficient de corrélation spatio-temporelle permet

de quantifier ce déplacement. Il s’écrit par exemple pour la vitesse u
′

x en prenant un point de

référence (xi0, yj0), un point de mesure (xi, yj) et un retard temporel τ multiple de ∆t :

Cu′

xu
′

x
(xi0, yj0;xi, yj; τ) =

u′x(xi0, yj0, tk)u
′
x(xi, yj, tk + τ)

u′rms
x (xi0, yj0)u

′rms
x (xi, yj)

(4.32)

 

 

−10 −5 0 5 10

0

5

10

15

−0.04

−0.02

0

0.02

0.04

0.06

0.08

0.1
Cu′

xu
′

x

x, mm

y
,
m
m

(a) τ = −∆t (s)

 

 

−10 −5 0 5 10

0

5

10

15

−0.04

−0.02

0

0.02

0.04

0.06

0.08

0.1

Cu′

xu
′

x

x, mm

y
,
m
m

(b) τ = 0 (s)

 

 

−10 −5 0 5 10

0

5

10

15

−0.04

−0.02

0

0.02

0.04

0.06

0.08

0.1

Cu′

xu
′

x

x, mm

y
,
m
m

(c) τ = +∆t (s)

Figure 4.25 – Coefficient de corrélation spatio-temporelle de la vitesse fluctuante longitu-

dinale u′x dans le sillage du bord de fuite droit pour des trois retards τ proches de 0 s.

U1 = 40 m/s, α1 = 15◦, β1 = 35◦.

Le point de référence (xi0, yj0) est choisi au sein de la zone C et indiqué par une croix

noire sur la figure 4.25-a (on peut la deviner sur la figure 4.22-a). L’échelle de couleur a
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4.6. Exploitation des champs de vitesse dans le sillage des chevrons

été réduite à Cu′

xu
′

x
∈ [0 ; 0, 1] de façon à mettre en évidence les phénomènes intéressants,

suite aux faibles niveaux de corrélation rencontrés. Ces faibles niveaux entrâınent d’ailleurs

un rapport signal/bruit relativement important sur les cartographies 4.25-(a-c) malgré la

moyenne effectuée sur 5100 échantillons. Ceci est par exemple visible sur la figure 4.25-a dans

la zone 0 mm6 x 6 10 mm, 0 mm6 y 6 5 mm.

La figure 4.25-a montre que pour un décalage τ = −∆t, la vitesse au point de référence

est partiellement cohérente avec celle de la couche limite de l’extrados. Pour τ = 0 (Fig. 4.25-

b), au point de référence, le coefficient de corrélation vaut 1 par définition mais cette valeur

n’est pas visible sur la figure 4.25-b du fait de l’échelle de couleur utilisée. En revanche, cette

figure 4.25-b montre bien que la vitesse au point de référence est partiellement cohérente avec

la turbulence de l’extrados qui passe au bord de fuite. Enfin pour τ = +∆t (Fig. 4.25-c), le

motif est simplement convecté dans le sillage et la cohérence est maximale environ 5 mm en

aval du point de référence. C’est sous l’influence de la couche limite turbulente de l’extrados

qu’est créée celle de la zone C à proximité du bord de fuite, également turbulente et de

vorticité opposée à celle de la couche limite incidente. Tous ces points sont compatibles avec

une vorticité lâchée dans le sillage sous l’effet de la condition de Kutta. Celle-ci exige que les

tourbillons ne contournent pas le bord de fuite et qu’ils se détachent du profil sous l’effet de

la viscosité, parallèlement au bord de fuite. D’après Howe [75], ceci entrâıne la création d’une

couche de vorticité au bord de fuite cohérente avec la couche limite turbulente et de vorticité

opposée. Notons que l’application de la condition de Kutta peut être partielle et dépendante

de la fréquence. Ainsi Satyanarayana et Davis [128] ont mesuré un saut de pression au bord

de fuite nul à basse fréquence ωc/2U < 0.6 (donc en accord avec la condition de Kutta)

mais non nul à plus hautes fréquences. En toute rigueur, une couche de vorticité liée à la

turbulence de la couche limite de l’intrados existe également. Cependant la turbulence de

cette dernière étant beaucoup plus faible, il est probable que cette couche ne soit pas détectée

par les méthodes de mesure.

Lorsque le profil est équipé de chevrons longs et que le point de référence (indiqué par

une croix blanche sur la figure 4.26-a) est à nouveau positionné dans la zone C, la corrélation

est plus importante que dans le cas du bord de fuite droit. Ceci explique le changement

d’échelle de couleur pour les valeurs de Cu′

xu
′

x
: les cartographies précédentes étaient tracées

avec −0, 04 < Cu′

xu
′

x
< 0, 1 tandis que la figure 4.26 est tracée pour −0, 2 < Cu′

xu
′

x
< 0, 5.

Pour τ = −∆t, le maximum de corrélation est obtenu pour des points appartenant à la

couche limite de l’intrados. Pour τ = 0 s (Fig. 4.26-b), la figure de cohérence est bien entendu

maximale au point de référence mais le motif de la région cohérente est plus complexe que

dans le cas du bord de fuite droit. Ensuite pour τ = +∆t (Fig 4.26-c), le motif perd en

cohérence et est convecté par l’écoulement.

L’effet de la condition de Kutta sur le bruit produit est un problème ouvert en aéroacous-

tique ; selon Howe [75], l’application d’une condition de Kutta tend à réduire le rayonnement

acoustique total parce que celui qui accompagne la vorticité créée annule partiellement celui

de la couche limite incidente. L’effet des dents de scie sur cette couche de vorticité peut diffi-

cilement être transposé au bruit produit. On peut cependant dire que sous l’effet des chevrons,

cette nappe de vorticité est sans doute moins cohérente en envergure du fait qu’elle se forme

progressivement sur toute la longueur des dents de scie. Cette cohérence moins importante

selon −→z pourrait expliquer la rapide disparition de la quantité turbulente u′x provenant de C

observée sur les figures 4.22-b et 4.22-c.
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Figure 4.26 – Coefficient de corrélation spatio-temporelle de la vitesse fluctuante longitu-

dinale u′x dans le sillage du bord de fuite muni de chevrons longs pour des trois retards τ

proches de 0 s. U1 = 40 m/s, α1 = 15◦, β1 = 35◦.

4.6.6 Analyse spectrale

La PIV résolue en temps permet de tracer les spectres de vitesses pour tous les points de

la fenêtre de mesure. Cette technique est encore peu utilisée dans la communauté scientifique

pour caractériser le sillage turbulent d’un profil. Schröder et al. [132] ont étudié le sillage

d’une plaque plane avec un système de PIV rapide mais sans présenter de spectres de vitesse

et Troolin & al [142] ont tracé des spectres dans le sillage d’un profil équipé d’un volet Gurney

et les ont comparés avec succès aux spectres issus de mesures au fil chaud. Pour évaluer la

faisabilité et la précision d’une mesure spectrale avec la PIV rapide, il est choisi ici de placer

un fil chaud dans la fenêtre de mesure et de comparer les spectres calculés d’une part à partir

des données du fil chaud et d’autre part à partir de celles de la PIV. La figure 4.27-a présente

la cartographie de vitesse moyenne dans le sillage de l’aube centrale équipée du bord de fuite

droit et en présence du fil chaud, dont la sonde est délimitée par le contour noir à droite de la

figure. Le fil chaud est normal au plan de la figure 4.27-a et situé en x ⋍ 0 mm et y ⋍ 10 mm,

il n’y a donc pas d’effet de moyenne spatiale dans la direction −→y , le diamètre du fil (≡ 1 µm)

pouvant être négligé devant l’épaisseur du bord de fuite. La vitesse moyenne mesurée par le

fil chaud est de 12,1 m/s. On a placé un point de mesure en amont du fil chaud correspondant

à cette valeur de vitesse moyenne et localisé par une croix rouge sur la figure 4.27-a (point
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noté P1).
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Figure 4.27 – (a) Positions des points de mesure dans le sillage du bord de fuite droit en

présence du fil chaud et spectres de vitesse u′x calculés avec la PIV et avec le fil chaud. (b)

: signal du fil chaud, : signal PIV au point P1 (valeur Ux affectée aux points aberrants),

: signal PIV au point P2 (valeur Ux affectée aux points aberrants), : signal PIV au

point P2 (valeur 0 m/s affectée aux points aberrants). U1 = 40 m/s, α1 = 15◦, β1 = 35◦.

Le spectre calculé en ce point à partir des mesures PIV est en rouge sur la figure 4.27-b

tandis que le spectre issu du fil chaud est en bleu. On constate un bon accord sur la forme

général du spectre mais une surestimation d’environ 5 dB par la mesure PIV. Celle-ci est en

principe sensible à trois paramètres.

– Le positionnement de la sonde intervient du fait que le fil est placé dans une zone

de fortes variations du taux de turbulence. Par exemple, un point situé moins d’un

millimètre sous la croix rouge et repéré par une croix noire sur la figure 4.27-a (point

P2) engendre le spectre tracé en trait noir continu sur la figure 4.27-b. Ce point P2 est

situé dans une zone peu turbulente du sillage, le spectre calculé est donc inférieur.

– Le traitement des points aberrants joue également un rôle dans l’estimation de ces

spectres, comme il a été abordé dans la section 4.6.1. Nous étudions cet effet quantita-

tivement sur le cas présent. Les spectres en traits continus de la figure 4.27-b ont été

calculés en remplaçant les poins aberrants par la valeur moyenne de la vitesse en ce

point. En comparaison, pour forcer le trait et pour obtenir une déformation “maximale“

du spectre, on choisit une autre convention volontairement aberrante : celle d’attribuer

la valeur 0 m/s à tous ces points. Ceci introduit des discontinuités articificielles très mar-

quées dans les séries temporelles. Nous obtenons alors le spectre discontinu noir pour

le point P2. L’écart entre les deux spectres atteint 3 dB pour un taux de mesure en ce

point P2 de T =97%. Etant donnée la convention choisie qui est franchement erronée,

la déformation engendrée reste somme toute modérée et inférieure en comparaison de

l’erreur liée au positionnement abordée au point précédent.

– La convergence statistique n’est pas parfaite pour les spectres calculés puisqu’ils ont été

moyennés sur 25 blocs FFT seulement. On atteint ici une des limitations de la méthode

de PIV rapide puisque l’utilisation d’un nombre de blocs plus important (typiquement

500 dans le cas du calcul de spectres par fil chaud) nécessiterait un volume de données
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à stocker et à post-traiter trop important pour les moyens de dépouillement actuels.

Une manière d’accélerer la convergence statistique serait de pondérer les échantillons

par des fenêtres de Hanning, ce qui limiterait les discontinuités en début et en fin de

bloc FFT.

Si l’on se réfère à la mesure du fil chaud, les champs de vitesse PIV produisent donc des

spectres de vitesse légèrement surestimés mais ils sont comparables entre eux. Nous plaçons

cinq points de mesure P3 à P6 et P10 dans les quatre zones caractéristiques du sillage du

bord de fuite droit, comme indiqué sur la figure 4.28-a et traçons leurs spectre en u′x issus des

mesures PIV sur la figure 4.28-c. De même dans le sillage des chevrons, 3 points sont placés

(P7 à P9). Les points sont tous à une même distance selon −→x de la partie fixe du profil.
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−5 0 5 10

−10

−5

0

5

10

0

1

2

3

4

5

u′x, m/s

x, mm

y
,
m
m

P7
P8

P9

(b) Chevrons longs. Points de mesure P7 à P9.

100 1000
−35

−30

−25

−20

−15

−10

−5

fréquence, Hz

D
S
P
,
d
B

(c) Spectres des points P3 à P10.

Figure 4.28 – Spectres de vitesse u′x calculés en différents points du sillage. Dans le sillage

du bord de fuite droit : : P3, : P4, : P5, : P6, : P10. Dans le sillage des

chevrons longs : : P7, : P8, : P9. U1 = 40 m/s, α1 = 15◦, β1 = 35◦.

Sur la figure 4.28-c, les points P3 et P7 sont situés au sein de la couche turbulente

provenant de la couche limite de l’extrados. Les spectres calculés sont sensiblement égaux,

celui du bord de fuite droit étant faiblement supérieur. La turbulence lâchée dans la région

C au point P5 a également des niveaux spectraux similaires.

Les points P6 et P8 sont tous les deux situés dans la continuité de la couche limite de

l’intrados et présentent un spectre semblable. Les dents de scie n’ont donc pas d’effet direct

sur les niveaux turbulents des couches limites d’après ces mesures. Notons qu’au point P4
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situé entre les deux couches turbulentes du bord de fuite droit, le spectre de vitesse est

sensiblement le même également.

De ces deux groupes de spectres décrits se distingue le point P9 qui est situé dans la

région de formation de la nappe turbulente attribuée à la condition de Kutta où les niveaux

sont plus élevés que ceux du point P10 situé dans la même zone pour le bord de fuite droit.

Ceci peut être interprété de la manière suivante : dans le cas du bord de fuite droit, une part

importante de l’energie turbulente au point P10 est portée par les fluctuations transverses

de vitesse auxquelles n’est pas sensible le fil chaud. En revanche, dans le cas des chevrons,

au point P9, l’écoulement possède un caractère plus tridimensionnel et cette energie est

partiellement redistribuée sur les deux autres composantes, ce que le fil chaud permet de

mesurer. Ceci expliquerait le fait que le spectre de P9 est plus élevé que le spectre de P10.

Dans cette configuration où les spectres sont très plats entre 100 Hz et 1500 Hz et où

aucune fréquence ne se distingue vraiment, l’analyse spectrale apporte peu d’informations

supplémentaires par rapport aux indicateurs statistiques classiques.

4.7 Conclusion

En conclusion de ce chapitre, une nouvelle grille d’aube linéaire similaire à la celle du

chapitre 1 a été confectionnée. Elle permet d’utiliser des bords de fuite de géométries dif-

férentes destinés à en réduire le bruit à large bande. Deux géométries de chevrons semblables

à ceux utilisés dans les expériences sur profil isolé réalisées à l’ISVR dans le cadre du projet

FLOCON ont été sélectionnées pour leurs performances acoustiques prometteuses.

Les expériences menées sur grille d’aubes montrent qu’une réduction importante du bruit

de bord de fuite peut être obtenue et que les niveaux de réduction sont semblables à ceux

observés sur un profil isolé. Ce résultat montre a posteriori que les spectres acoustiques

mesurés au chapitre 1 sont bien dominés par le bruit de bord de fuite de grille. La dépendance

en vitesse de la réduction de bruit sur profil isolé est retrouvée et une gamme fréquentielle

d’augmentation du bruit est observée en hautes fréquences. Dans cette étude, l’effet de grille

ne constitue donc pas un obstacle à la réduction du bruit des soufflantes.

L’augmentation de la trâınée a été estimée à l’aide des champs de vitesse PIV dans le

sillage du bord de fuite de l’aube centrale et se situe entre 3% et 5%.

Pour approfondir les mécanismes impliqués dans cette réduction du bruit, le modèle an-

alytique d’Amiet a été modifié et adapté au cas d’un bord de fuite présentant un angle de

flèche. Ce modèle, valide sur toute la gamme des écoulements subsoniques, étend le modèle de

bruit de bord de fuite de Howe [75] qui n’est applicable qu’aux cas où M ≪ 1. Dans la limite

des très bas nombres de Mach, les deux modèles prédisent une dépendance identique des

spectres acoustiques en cos3 ϕ où ϕ est l’angle de flèche. Pour des vitesses d’écoulement plus

élevées, le modèle proposé ici prédit une dépendance en ϕ moins marquée. La principale lim-

itation du modèle d’Amiet avec effet de flèche provient de l’hypothèse de grand allongement

utilisée, puisque la période spatiale des dents de scie est en réalité bien inférieure à la corde.

Ceci interdit la transposition directe et quantitative des résultats analytiques au cas complexe

des chevrons. Cependant le modèle fournit tout de même une aide à la compréhension de la

réduction de bruit, parce que les phénomènes mis en œuvre dans le cas des chevrons sont

probablement voisins de ceux impliqués dans l’étude simplifiée du profil présentant un angle

de flèche. Ainsi, l’étude théorique prédit bien une réduction du bruit lorsque l’angle entre
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l’axe de l’écoulement et la normale au bord de fuite excède 45 ◦ et elle est particulièrement

prononcée en basses fréquences. Expérimentalement, une telle réduction en basses fréquences

n’a pas été observée, probablement parce que le bruit de fond de l’installation masque par-

tiellement la réduction obtenue avec les chevrons. L’incidence oblique de l’écoulement sur les

dents de scie est donc susceptible de jouer un rôle important dans la réduction du bruit mais

il ne permet pas d’expliquer l’augmentation du bruit observée sur la plus haute partie du

spectre acoustique.

Enfin les champs PIV ont été analysés. En présence des chevrons, le sillage est plus épais et

moins profond. La couche turbulente provenant de la couche limite de l’extrados est éloignée

de la surface du profil par l’injection de fluide depuis l’intrados, ce qui pourrait également

contribuer à réduire le bruit. Celle de l’intrados traverse les dents de scie. Grâce à une analyse

de corrélation spatio-temporelle, une région de création de turbulence à proximité du bord de

fuite droit a été identifiée et attribuée à la nappe de vorticité créée par la condition de Kutta.

Cette nappe est bien moins persistente en présence des chevrons et est probablement moins

corrélée en envergure. Vraisemblablement cette nappe se combine-t-elle aux effets tridimen-

sionnels introduits par les chevrons, notamment suite à la traversée par l’écoulement du plan

des chevrons depuis l’intrados vers l’extrados. L’analyse spectrale révèle que la PIV rapide

permet de mesurer des spectres de vitesses mais que ceux-ci sont légèrement surestimés s’ils

sont comparés aux spectres mesurés par fil chaud. Dans la gamme de fréquences accessibles

par la PIV, l’analyse spectrale a permis de confirmer le niveau élevé des fluctuations de vitesse

à proximité du bord de fuite dans la nappe de vorticité liée à la condition de Kutta.
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Le premier objectif de ce travail était d’étudier expérimentalement l’effet de grille sur

le bruit de bord de fuite dans le cas particulier d’une grille d’aubes linéaire. Cet effet peut

être défini comme l’ensemble des interactions acoustiques présentes entre les aubages de la

grille. Il module nécessairement les spectres acoustiques des soufflantes et compresseurs de

turbomachines mais son influence quantitative est encore mal connue et il a été très rarement

mis en évidence dans la littérature. Le deuxième objectif était d’étudier des dipositifs passifs

de réduction de bruit de bord de fuite à large bande et d’estimer les éventuels couplages entre

l’effet de grille et la réduction obtenue.

Synthèse du travail

En premier lieu, ce travail a montré la possibilité de constituer un banc d’essai permettant

de mesurer du bruit de bord de fuite de grille d’aubes. L’effet de grille sur le bruit de bord de

fuite d’une grille d’aubes a été mis en évidence expérimentalement sur une large gamme de

fréquences au moyen d’un montage expérimental original de grille d’aubes linéaire aéroacous-

tique. Un soin particulier a été apporté à la suppression ou la réduction de toutes les sources

parasites de l’installation. La grille est de solidité σ = c/s = 1, 43 et les nombres de Reynolds

sont compris entre 2, 6 × 105 et 5, 3 × 105. L’effet de grille s’est manifesté principalement au

travers :

– des interférences acoustiques ayant lieu du côté des intrados,

– des résonnances qui ont être reliées aux modes de grille de Parker,

– de la dépendance en vitesse mettant en valeur le nombre de Helmholtz construit sur

la vitesse du son plutôt que le nombre de Strouhal usuel construit sur la vitesse de

l’écoulement. Dans la gamme de nombre de Reynolds testés, les spectres acoustiques

en champ lointain suivent une dépendance en U6.

Ces trois effets provoquent toutefois une modulation de faible amplitude des spectres acous-

tiques.

Pour savoir si les modèles de bruit de bord de fuite pour un profil isolé suffisent à prédire

convenablement les niveaux sonores de la grille, une étude analytique a été menée. Le modèle

d’Amiet qui suppose les profils indépendants les uns des autres et les modèles de bruit de

bord de fuite pour la grille de Howe et de Glegg qui prennent en compte les interactions

entre les profils ont ainsi été étudiés en détails et adaptés à la configuration expérimentale.

Les données d’entrée de ces modèles ont été mesurées directement sur la grille au moyen de

sondes à microphones déportés installées en surface du profil sur l’extrados et à proximité

du bord de fuite. Le modèle d’Amiet fournit une estimation correcte du niveau en hautes

fréquences mais il ne permet pas de représenter les effets de directivité. Le modèle de Glegg
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prenant en compte les interactions aube-à-aube permet de retrouver la directivité de la grille

et les interférences mais présente pour cette grille de solidité modérée des niveaux absolus

peu différents de ceux issus du modèle d’Amiet. L’écart entre les sorties des deux modèles est

du même ordre (3 dB) que l’écart entre la prédiction et la mesure. Aucun effet d’interaction

entre les bords d’attaque et les bords de fuite (non pris en compte dans tous ces modèles) n’a

été observé.

Dans la deuxième partie de ce travail des techniques de réduction du bruit ont été étudiées.

Sur un profil isolé, des brosses ont été appliquées au bord de fuite permettant d’obtenir ainsi

une réduction de 4,5 dB. Nous avons pu mettre en évidence expérimentalement que les brosses

désorganisent et décorrèlent les structures turbulentes dans la direction de l’envergure ce qui

peut partiellement expliquer la réduction du bruit observée. Sur la grille d’aubes, des chevrons

ont été utilisés. Une réduction du bruit mesuré a été obtenue, semblable aux résultats de profil

isolés. L’effet de grille n’est donc pas ici un obstacle à la réduction du bruit et aucun effet de

couplage entre ces deux phénomènes n’a été observé. Pour expliquer la réduction du bruit,

des mesures de vélocimétrie par images de particules ont permis de montrer que le sillage des

chevrons est très différent de celui du bord de fuite droit. En particulier le sillage est plus épais

et moins profond ; la couche limite de l’extrados est éloignée de la surface du profil, ce qui

peut être associé à la réduction du bruit. La couche limite de l’intrados traverse l’espace laissé

libre par les dents de scie. Nous avons pu visualiser une couche de vorticité créée à proximité

du bord de fuite sous l’effet de la condition de Kutta liée au passage de la couche limite de

l’extrados au bord de fuite. Cette nappe turbulente est probablement moins cohérente dans

l’envergure avec les dents de scie qu’avec le bord de fuite droit ce qui pourrait également

expliquer une réduction du bruit. Enfin une modification du modèle de bruit de bord de fuite

d’Amiet pour prendre en compte l’écoulement non normal au bord de fuite a été proposée.

Ce modèle est compatible avec le modèle de Howe (de profil isolé) pour les faibles nombres

de Mach montrant une dépendance des niveaux acoustiques en cos3 ϕ où ϕ réprésente l’angle

entre l’écoulement et la normale au bord de fuite. Le nouveau modèle prolonge ces résultats

pour des nombres de Mach plus élevés. Il a permis également de montrer dans le cas des dents

de scie que l’inclinaison locale du bord de fuite peut participer notablement à la réduction

du bruit observé. En revanche, le modèle ne retrace pas l’augmentation du bruit mesurée en

hautes fréquences.

Perspectives

Pour continuer ce travail sur la mise en évidence expérimentale de l’effet de grille, il peut

être intéressant de quantifier l’importance de la diffraction des bords d’attaque sur l’acous-

tique. Ceci peut se faire analytiquement en développant une extension du modèle de Glegg

prenant en compte cette diffraction de second ordre mais sans doute au prix d’une com-

plication rapide de la formulation mathématique. Notons que cette formulation existe pour

le problème complémentaire du bruit de bord d’attaque [59]. Mais il est possible également

d’adopter une démarche expérimentale : il faudrait alors se placer dans une configuration où

l’effet de grille joue un rôle beaucoup plus net, avec une solidité σ beaucoup plus élevée. La

comparaison de la sortie du modèle de Glegg dans ses différentes versions avec les mesures

acoustiques permettrait d’estimer l’importance des diffractions supplémentaires. L’utilisation

de profils cambrés n’étant pas essentielle pour quantifier cet effet, il serait alors plus simple
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d’utiliser des profils symétriques ne déviant pas l’écoulement. Cela permettrait notamment

d’utiliser les parois acoustiquement transparentes en Kevlar pour avoir accès au bruit du côté

amont.

Dans le cadre de la prédiction du bruit, une des principales sources d’erreur provient de

l’estimation des données de pression pariétale même si elles sont directement mesurées. En

effet les sondes sont situées relativement loin du bord de fuite pour des raisons pratiques

d’encombrement et les couches limites sont encore modifiées dans la dernière partie du profil

inaccessible à la mesure, du fait de la cambrure et du gradient de pression adverse. Cette

incertitude se retrouve directement sur les spectres acoustiques. Par ailleurs, il parâıt aussi

indispensable de contrôler la périodicité de toutes les couches limites turbulentes en équippant

toutes les aubes d’au moins une prise de pression pariétale et de forcer la transition des couches

limites au moyen de bandes fortement rugueuses. En effet, un doute subsiste dans cette étude

quant à la capacité des bandes de sparadrap utilisées à faire transitionner efficacement les

couches limites.

Ensuite, au terme de cette étude, l’antennerie acoustique parâıt être une technique parti-

culièrement adaptée aux investigations en soufflerie, et notamment à la détection de sources

parasites. Certaines méthodes comme CLEAN-SC permettent théoriquement d’extraire les

spectres provenant d’une sous-partie de la cartographie ce qui ouvrirait la voie à l’étude de

sources de bruit qui ne seraient pas dominantes dans l’installation.
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Annexe A

Moyens de mesures

A.1 Installations du LMFA

Le LMFA dispose de deux souffleries silencieuses débouchant sur des chambres anéchöıques

présentées ci-dessous.

La “petite chambre” anéchöıque est située à l’Ecole Centrale de Lyon, l’écoulement est

généré par une soufflerie silencieuse subsonique. Quelques longueurs de corde avant le profil,

un convergent accélère l’écoulement en passant d’une section de 300 mm × 300 mm à une

section de 150 mm × 300 mm, ce qui permet d’atteindre des vitesses de 40 m/s pour des

taux de turbulence inférieurs à 0,2%. Ce jet débouche à 110 mm du bord d’attaque du profil

dans la petite chambre sourde de dimension 6 m × 4 m × 5 m. Le profil est maintenu entre

deux plaques de maintien en bois se prolongeant 70 mm en aval du profil. Un disque tournant

permet de faire varier l’angle d’attaque.

Dans la grande chambre sourde de dimension 10 m × 8 m × 8 m, l’écoulement est

également généré par un ventilateur subsonique et est conduit dans la chambre par un conduit

silencieux de 560 mm × 560 mm. Pour l’étude sur profil isolé du chapitre 3, un convergent

réduit ce conduit à une section de 500 mm × 250 mm. La vitesse maximale testée est de

100 m/s correspondant à un nombre de Mach M= 0, 3 et un nombre de Reynolds basé sur

la corde Rec = 8, 7 × 105 et le taux de turbulence résiduelle reste inférieur à 0,4%. Pour les

grilles d’aubes étudiées aux chapitres 1 et 4 également dans la grande chambre anéchöıque,

un canal de longueur 2 m prolonge le conduit initial jusqu’à un coude de 15◦. Ce dernier

a pour but de dévier l’écoulement avant la grille d’aubes afin que celui-ci n’heurte pas les

panneaux de laine de verre de la chambre anéchöıque. Environ 500 mm en amont de la grille,

un convergent réduit le jet à une section rectangulaire de 0,45 m × 0,20 m. Deux plaques

planes de bois permettent de maintenir les aubes. Elles se prolongent sur environ 3 longueurs

de corde en aval de la grille.

A.2 Etalonnage des sondes à microphone déporté

Les mesures de pression pariétale instationnaire se font au moyen des sondes à microphones

déportés dont l’étalonnage est décrit ci-dessous. Ces mesures sont effectués au chapitre 1 sur

la grille d’aubes et au chapitre 3 sur le profil isolé.

Une perforation de diamètre 0,5 mm de la surface du profil est réalisée à l’endroit de
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la mesure de pression. Elle est connectée à un capillaire très fin intégré dans le corps de la

maquette qui s’élargit progressivement et qui est connecté un microphone situé hors de la zone

d’écoulement. Les microphones miniatures à électret utilisés dans les thèses de Pérènnes [115]

et Rozenberg [122] sont ici remplacés, comme dans la thèse de Grilliat [66] par des microphones

Bruël & Kjaer à canon court de type 4935 plus volumineux mais plus fiables. Ceci est rendu

possible par le bloc en résine visible sur la figure 3.4 dans lequel sont logés les microphones

dont la membrane sensible sont affleurants à la paroi du capillaire. Celui-ci est finalement

connecté à un tuyau souple en PVC d’une longueur suffisante pour que la dissipation visqueuse

supprime les ondes réfléchies en son autre extrémité.

La procédure d’étalonnage est identique à celle proposée dans la thèse de Rozenberg : un

haut-parleur générant un bruit blanc est situé dans un étalonneur qui comprend également

un microphone en paroi. Ce microphone (indicé 0) est étalonné en référence à un microphone

PCB en plaque plane (indicé p) grâce à la fonction de réponse en fréquence G0p(f) définie

par l’équation A.1.

G0p(f) =

(

Ep(f)

E0(f)

)

(A.1)

E0 et Ep sont les transformées de Fourier des signaux en Volts des microphones 0 et p.

G0p(f) est une grandeur statistique, c’est pourquoi il est nécessaire d’effectuer une opéra-

tion de moyenne sur plusieurs blocs temporels d’acquisition, symbolisée ici par la notation

· . L’étalonnage de chaque sonde à microphone déporté est ensuite effectuée en appliquant

l’étalonneur en paroi et en faisant l’acquisition simultanée des signaux du microphone 0 et

du microphone i situé dans le bloc de résine. La nouvelle fonction de réponse en fréquence

G0i(f) permet ensuite de définir la fonction d’étalonnage complexe Hi(f) de la sonde i par

l’équation A.2.

Hi(f) =
G0p(f)

spGoi(f)
(A.2)

sp est la sensibilité en V/Pa du microphone de référence en plaque plane (de 3,03 mV/Pa).

Ceci permet de relier par l’équation A.3 la transformée de Fourier (TF) temporelle du signal

en pression en paroi P (f) à la TF Ei du signal en V enregistré par le microphone i.

Pi(f) = Hi(f) ∗ Ei(f) (A.3)

Le tracé des modules |G0p(f)| et |Hi(f)| mesurés est proposé sur la figure A.1 pour l’étude

sur profil isolé du chapitre 3. Ainsi, l’influence de ces fonctions d’étalonnage sur la mesure du

spectre de pression en paroi peut être quantifiée en dB.

Sur la figure A.1-a, on voit que l’étalonnage du microphone de l’étalonneur ne peut pas

être négligé puisque cela reviendrait à sous-estimer le spectre de paroi d’environ 10 dB en très

hautes fréquences. Cet effet n’est ni dû à une atténuation visqueuse puisque le microphone

0 est situé en amont dans le conduit par rapport à p et l’amplitude de son signal est plus

faible (|G0p| > 1), ni a un effet modal puisque la fréquence de coupure du premier mode

non-plan est d’environ 14 kHz pour ce tube de diamètre 14 mm ; il pourrait être lié à un

effet d’intégration sur la partie sensible du microphone de manière similaire à l’analyse de

Corcos [33] sur la résolution des capteurs de pression dans un champ turbulent.
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Figure A.1 – Module des fonctions (a) de réponse en fréquence du microphone de l’étalon-

neur, (b) d’étalonnage des sondes à microphone déporté numérotées d’après la figure 3.5 :

i = 1, 2, 3, 4, 5, 6. Maquette de profil isolé utilisée au chapitre 3.

Les fonctions d’étalonnage mesurées et présentées sur la figure A.1-b sont relativement

homogènes exceptée celle de la sonde n◦6 qui souffre d’une absorption plus importante. Elle

est en effet située dans la partie en résine flexible du profil (à proximité du bord de fuite)

qui peut engendrer une absorption de quelques dB. Les fonctions d’étalonnage mesurées sont

donc spécifiques à chaque sonde et mesurées in situ. Ces fonctions d’étalonnage sont utilisées

implicitement dans tous les résultats du chapitre 3.

Pour les mesures en grille d’aubes au chapitre 1, les modules des fonctions d’étalonnage

utilisées sont présentées sur la figure A.2. De plus grandes disparités que pour les mesures

de profil isolé sont obervées. Vers f ⋍8000 Hz, une annulation systématique de la fonction

d’étalonnage a lieu, qui est probablement lié à un défaut de l’étalonneur. Dans les spectres

de pression pariétale présentés au chapitre 1, les données effectuées à ces fréquences sont

systématiquement supprimées.

Pour les mesures de pression pariétale instationnaire, la fréquence d’échantillonnage est

de 32768 Hz, la fréquence maximale d’analyse est de 12800 Hz. Les blocs FFT sont calculés

sur 2048 points ce qui entrâıne une résolution fréquentielle de 16 Hz. Un fenêtrage de Hanning

est appliqué sur chaque bloc temporel. Les autospectres et interspectres sont moyennés sur

2000 blocs.
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Figure A.2 – Module des fonctions d’étalonnage des sondes présentées sur la figure 1.2(b).

A, B, C, D, E, F, G.
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Annexe B

Modèle d’Amiet pour le bruit de

bord de fuite

Le modèle analytique d’Amiet [11] pour le bruit de bord de fuite est construit sur son

modèle du bruit d’interaction [10]. La formulation d’origine qui résoud le problème pour des

profils assimilés à des plaques planes semi-infinies vers l’amont a été étendue par Roger &

Moreau [121, 100] pour les cordes finies.

La première étape consiste à décomposer la pression pariétale incidente liée à la turbulence

de la couche limite en rafales du type P0 e
iωt−iKxx−iKzz où ω est la pulsation, x la coordonnée

selon la corde, z la coordonnée selon l’envergure, et Kx et Kz sont les nombres correspondants

de la rafale de pression. Pour assurer la consistance des notations dans ce manuscrit, nous

adoptons ce repère qui est différent de celui utilisé dans les publications originales d’Amiet.

La réponse instationnaire du profil à cette rafale en termes de saut de pression est donnée par

la résolution de l’équation des ondes convectées en vérifiant les conditions d’imperméabilité

sur la surface du profil et d’annulation de cette pression incidente dans le sillage. Les efforts

instationnaires appliqués sur la pale étant connus, l’analogie acoustique est ensuite invoquée

pour en déduire le rayonnement acoustique en champ lointain. C’est la théorie des profils

minces et l’hypothèse des petites perturbations qui permet de décomposer la réponse du

profil sur des excitations de rafales indépendantes.

Les détails du calcul ne sont pas présentés ici, le lecteur intéressé pourra se reporter à

l’article de Roger & Moreau [121]. Nous exposons les trois fomulations finales utilisées au

chapitre 3.

La plus simple expression appelée “formulation P1 Dirac” calcule uniquement le premier

terme de la diffraction, c’est-à-dire celle du bord de fuite, tandis que l’influence du bord

d’attaque est totalement négligée. De plus, on se place dans l’hypothèse des grandes envergures

L >> c ce qui permet d’utiliser une formulation impliquant l’impulsion de Dirac qui simplifie

le calcul d’intégrales. Pour un obsevateur situé en (x, y, z) où le répère est centré sur le bord

de fuite et dans le plan médian et y est la coordonnée normale au plan du profil, la densité

spectrale de puissance acoustique est donnée par
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Spp(x, y, z, ω) = 2L

(

ωyc

4πc0S2
0

)2 ∣
∣

∣

∣

I1

(

ωb

Uc
,
kz

S0

)∣

∣

∣

∣

2

Φpp(ω) lz

(

kz

S0
, ω

)

(B.1)

I1(Kx,Kz) = −e
2iC

iC

(

(1 + i)e−2iC

√

B

B − C
E∗ [2(B − C)]− (1 + i)E∗[2B] + 1

)

B = αKb+Mµ+ κ

µ =
KbM

β2

κ2 = µ2 − K2
z b

2

β2

C = αKb− µ(
x

S0
−M)

S0 =
√

x2 + β2(y2 + z2)

où c0 est la vitesse du son dans le milieu au repose, U est la vitesse de l’écoulement,

K = ω/U , M= U/C0, β =
√
1−M2, Uc est la vitesse de convection des structures turbulentes

dans la couche limite, α = U/Uc, E
∗ est le conjugué de l’intégrale complexe de Fresnel et b la

demi-corde. Φpp est le spectre de pression pariétale et lz la longueur de cohérence transverse

mesurés au chapitre 3.

La deuxième fomulation appelée “formulation P1+P2 Dirac”est toujours dans l’hypothèse

de grande envergure mais cette fois, elle prend en compte la deuxième diffraction réalisée par

le bord d’attaque. Dans l’équation B.2, ceci revient à remplacer I1 par I1 +I2. L’intégrale

de radiation I2 liée à cette correction s’écrit :

I2(Kx,Kz) = H{e4iκ[1− (1 + i)E∗(4κ)]}c − e2iD + i[D +Kb+Mµ− κ]G

D = κ− µx/S0

G = (1 + ǫ)ei(2κ+D) sin(D − 2κ)

D − 2κ
+ (1− ǫ)ei(−2κ+D) sin(D + 2κ)

D + 2κ
...

... +
(1 + ǫ)(1− i)

2(D − 2κ)
e4iκE∗(4κ)− (1− ǫ)(1 + i)

2(D + 2κ)
e−4iκE(4κ)...

... +
e2iD

2

√

2κ

D
E∗(2D)

[

(1 + i)(1 − ǫ)

D + 2κ
− (1− i)(1 + ǫ)

D − 2κ

]

H =
(1 + i)e−4iκ(1−Θ2)

2
√
π(α− 1)Kb

√
B

Θ =

√

αKb+ µM+ κ

Kb+ µM+ κ

ǫ =

(

1 +
1

4µ

)−1/2

La notation {.}c signifie que la partie imaginaire de la quantité est multipliée par ǫ.

La troisième et dernière formulation utilisée est la plus complète ; elle est appelée “P1+P2

sinc”. Elle ne fait pas l’hypothèse de grande envergure : l’intégrale de rayonnement est effectuée

sur la surface réelle du profil et fait alors intervenir un sinus cardinal. En pratique cet effet

est mineur sur le rayonnement acoustique pour les envergures L & 2 c car la longueur de
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cohérence transverse lz est bien inférieure à l’envergure L. La correction de bord d’attaque

est conservée.

La DSP acoustique s’écrit alors :

Spp =

(

ωyLc

4πc0S2
0

)2 π

b

∫ +∞

−∞

sin2
[

L
c (Kzb− kz

S0
)
]

L
c (Kzb− kz

S0
)

|I1 + I2|2
(

ωb

Uc
,Kzb

)

Φpp(ω) lz (Kzb, ω) dKzb

Dans l’intégration selon les nombres d’ondes Kz, il faut prendre en compte les rafales

telles que κ2 < 0 appelées “subcritiques” et qui ne rayonnent que parce nous avons considéré

le caractère fini de l’envergure. I1 + I2 doit alors être remplacé par I ′
1 + I ′

2
1.

I ′
1 = −e

2iC

iC

(

e−2iC

√

A′
1

µx/S0 − iκ′
Φ0
[

√

2i(µx/S0 − iκ′)
]

− Φ0

[

√

2iA′
1

]

+ 1

)

I ′
2 =

e−2iD′

D′
H ′

[

A′
(

e2iD
′

(1− Φ0(
√
4κ′))− 1

)

+
√
2κ′(K + µ(M − x/S0))

Φ0(
√
−2iD′∗)√
−iD′∗

]

avec

κ′ =

√

(

Kzb

β

)2

− µ2

A′
1 = αK + µM− iκ′

A′ = K + µM− iκ′

H ′ =
(1 + i)(1 −Θ′2)

2
√
π(α− 1)K

√

A′
1

D′ = µx/S0 − iκ′

Θ′ =
√

A′
1/A

′

Φ0 est la fonction erreur complexe donnée par Abramovitz & Stegun [2]. L’intégration est

alors effectuée en utilisant la méthode des trapèzes. Une attention particulière a été portée

aux cas B−C = 0 et D = 0 qui correspondent à des singularités enlevables qui peuvent être

difficiles à évaluer numériquement. En particulier l’utilisation de la fonction complexe

ES(z) =
E(z)√
z

(B.2)

permet de s’affranchir de ce type de problème car elle est analytique dans tout le plan

complexe. Une troncature à l’ordre 20 du développement de Taylor est utilisée pour les petits

arguments |z| < 2.

ES(z) =

√

2

π

+∞
∑

n=0

inzn

n! (2n+ 1)
(B.3)

1. Une erreur s’est glissée dans l’équation 16 de la référence [121] où tous les D′ ont été remplacés par des

B.
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Annexe B. Modèle d’Amiet pour le bruit de bord de fuite
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Annexe C

Résultats complémentaires obtenus

avec les brosses

Nous présentons ici les résultats acoustiques pour les différentes brosses appliquées au

bord de fuite du profil isolé qui n’ont pas été présentés dans le corps de texte. Les paramètres

sont αt = 10◦ et U = 30 m/s et les mesures sont effectuées dans la petite chambre anéchöıque.

Ils sont à comparer aux résultats de la section 3.5.1.

La brosse n◦2 sur la figure 3.20-a réduit le bruit sur deux gammes de fréquences : en basses

fréquences f < 1000 Hz où la réduction atteint de 4 dB et en moyennes fréquences 3000 Hz<

f <5000 Hz. Une augmentation du bruit est observée en hautes fréquences f >6000 Hz ; elle

est également présente dans l’étude de Herr [72].
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Annexe C. Résultats complémentaires obtenus avec les brosses
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(c) brosse 4 ”longue“
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(d) brosse 5 ”courte“
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(e) brosse 6 ”fine“

Figure C.1 – Réduction de bruit obtenue avec les différentes brosses en petite chambre

sourde. αt = 10◦, U = 30m/s et θ = 90◦. : profil non traité, : profil traité,
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Annexe D

Méthode CLEAN-SC

L’algorithme CLEAN-SC de Sijstma [133] est utilisé dans les sections 1.6.3 et 3.7 pour

localiser les sources acoustiques. Cette technique est adaptée de la méthode CLEAN issue de

l’astrophysique. CLEAN-SC a la particularité de prendre en compte l’étendue cohérente des

sources. Elle est construite sur les méthodes d’antennerie Conventional Beamforming (CB)

et CLEAN-PSF que nous détaillons également ci-dessous.

D.1 Formation de voie classique CB

CLEAN-SC est une méthode itérative qui utilise la formation de voie classique (notée

CB) à chaque passage. La théorie en est donc rappelée brièvement ici.

On suppose que l’on dispose de signaux de pression enregistrés simultanément sur N

microphones. Les informations utilisées sont entièrement contenues dans la matrice inter-

spectrale de puissance C de taille [N ×N ]. Pour construire une cartographie des sources, on

utilise un vecteur de propagation g(
−→
ξ ) de taille [N×1] supposé connu qui exprime la pression

générée en chaque point de mesure par une source monopolaire normalisée placée en un point

de l’espace
−→
ξ . L’expression choisie pour g définira en partie la qualité de la méthode utilisée.

Classiquement, on utilise la fonction de propagation 3D en champ libre pour le microphone

d’indice n placé en −→x n.

gn(
−→
ξ ) =

e−iω/c0|
−→
ξ −−→x n|

|−→ξ −−→x n|
(D.1)

Une source de puissance P génère donc d’après ce modèle la matrice interspectrale

P g(
−→
ξ )g∗(

−→
ξ ). La notation ∗ symbolise la transposition complexe. La puissance de la source

est alors donnée par la minimisation sur P de la fonction F qui est l’écart entre la matrice

interspectrale mesurée C et la matrice interspecrale reconstituée.

F =
∑

(m,n)∈S

|Cmn − P gm g
∗
n|2 (D.2)

S est le sous-ensemble des combinaisons possibles entre les microphones. Remarquons

que les enregistrements en soufflerie sont parfois partiellement pollués par le “pseudo-son”

de l’écoulement qui peut impacter les microphones. Celui-ci étant décorrélé d’un microphone

à l’autre, on peut supprimer les couples (n, n) de S ce qui revient à annuler la diagonale

de la matrice C, sans pour autant perdre d’information utiles à la localisation. La matrice
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Annexe D. Méthode CLEAN-SC

ainsi corrigée est notée C ; cette notation restera valable pour les autres matrices dont la

diagonale aura également été supprimée. La solution au problème D.2 s’écrit alors sous forme

matricielle :

P = w∗ Cw (D.3)

w =
g

√
∑

S |gm|2|gn|2
(D.4)

La formule D.3 résoud le problème directement sans nécessiter d’itérations, mais elle

souffre d’un problème de résolution lié au fait qu’une source ponctuelle monopolaire idéale

génère une cartographie “floutée” des sources comme sur la figure D.1. La courbe tracée est

appelée “réponse de l’antenne”, elle est dépendante de la fréquence utilisée. On constate une

faible résolution spatiale ainsi que la présence de lobes secondaires vers x ⋍ ±0, 4.

−0.5 0 0.5
0

0.2

0.4

0.6

0.8

1

x, m

P
/P

m
a
x

Figure D.1 – Réponse d’une antenne linéaire de 12 microphones espacés de 90mm et placée

à 1 m d’une source ponctuelle monopolaire idéale délivrant un signal à 1 kHz et située en

x = 0 m. Les niveaux d’amplitude sont normalisés.

D.2 CLEAN-PSF

Pour contourner ce problème de résolution, les méthodes de déconvolution sont apparues.

Celle présentée ici et sur laquelle repose CLEAN-SC 1 est CLEAN-PSF 2. L’idée est de ne

conserver que le point d’amplitude maximale (x = 0 m sur la Fig. D.1), de le placer sur

une carte “propre”A et de soustraire sa contribution dans la matrice interspectrale mesurée.

Ensuite on réitère sur cette matrice en utilisant à nouveau CB. On appelle respectivement

D(i) et A(i) la matrice interspectrale dégradée et la carte propre à l’itération i.

Au début du processus, nous avons donc D(0) = C et la carte propre A(0) = 0 .

A l’itération i, le CB est appliqué sur D(i) et localise en
−→
ξ

(i)
max la source d’amplitude

maximale P
(i)
max. Cette source est ajoutée sur la carte propre :

A(i) = A(i−1) + P (i)
max Φ

(i) (D.5)

1. Source Coherence

2. Point Spread Function
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D.3. CLEAN-SC

Φ(i) est un “rayon propre” centré sur
−→
ξ

(i)
max et qui vaut 1 en ce point. On a pris la

représentation de la fonction φ(i) donnée par l’équation D.6. Dans les applications de la

section 1.6.3, une largeur de rayon de d=5 mm a été utilisée.

φ(i)(
−→
ξ ) = exp

(

1− 1

1− (2|−→ξ −−→
ξ

(i)
max|/d)2

)

(D.6)

La matrice interspectrale D(i) est alors mise à jour en enlevant la contribution de cette

source :

D(i+1) = D(i) − ψ P (i)
max g(

−→
ξ (i)

max)g
∗(
−→
ξ (i)

max) (D.7)

ψ est un facteur de sécurité qu’on a pris égal à 0,99. Nous passons ensuite à l’itération

i+ 1. Le processus continue tant que la norme 1 de la matrice D décrôıt. On ajoute à la fin

le reste de la carte “sale” c’est à dire le résultat de CB appliqué sur la dernière matrice D.

D.3 CLEAN-SC

Lorsqu’une perte de cohérente au passage de zone turbulente affecte les rayons acous-

tiques, ou simplement lorsque que la fonction de propagation réelle diffère significativement

de la fonction g choisie, la contribution réelle à C de la source identifiée n’est pas P g g∗.

L’algorithme CLEAN-SC déduit cette contribution appelée G en imposant que la puissance

interspectrale des points sources en
−→
ξ avec la source maximale en

−→
ξ max qu’elle induit soit

égale celle qui est issue de la matrice mesurée C (ou de sa version dégradée D ). Autrement

dit, on ne comptabilise qu’une seule source pour toutes les contributions qui sont cohérentes

entre elles. Mathématiquement, ceci revient à imposer :

Dw(
−→
ξ max) = Gw(

−→
ξ max) (D.8)

Une des solutions à l’équation D.8 est donnée en écrivant G sous une forme similaire à

celle de CLEAN-PSF et en cherchant le vecteur h. On obtient :

G = Pmaxhh∗ = Pmax(hh
∗ −H) (D.9)

h =
Dw(

−→
ξ max)/Pmax +Hw(

−→
ξ max)

√

1 +w∗(
−→
ξ max)Hw(

−→
ξ max)

(D.10)

La matrice H représente la matrice des termes diagonaux de hh∗ ou plus généralement

ses termes (m,n) qui n’appartiennent pas à S. L’expression de h n’est pas explicite puisque

H y figure. Cependant, en partant de h = g(
−→
ξ max) et en procédant par itération, on peut

accéder facilement à cette valeur. Nous utilisons alors ce vecteur h en lieu et place de g dans

l’équation D.7.

Le grand intérêt de CLEAN-SC réside dans la possibilité de reconstruire les autospectres

issus d’un sous-ensemble de sources sélectionnées spatialement. Si à une fréquence donnée, I

sources, de puissance P
(i)
max sont sélectionnées (par exemple celles qui se trouvent à proximité

d’un bord de fuite), on peut reconstruire la densité autospectrale de puissance Spp sur un des

microphones de l’antenne si les vecteurs h(i) sont connus :
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Annexe D. Méthode CLEAN-SC

Spp =
I
∑

i=1

P (i)
max‖h(i)‖2 (D.11)

Il est alors théoriquement possible d’étudier des sources de bruit qui ne prédominent pas

dans des installations aéroacoustiques.
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Annexe E

Hublots acoustiques

Sous l’impulsion des études sur le Kevlar [81, 117, 110, 139] et sur des tissus de polyéthy-

lene [80, 54] dans la recherche de matériaux “acoustiquement transparents”mais constituant

une paroi aérodynamique, l’utilisation de cadres de Kevlar tendu est envisagée ici. L’objectif

initial est leur application dans l’installation de la grille d’aubes du chapitre 1 mais il est

possible de les utiliser dans d’autres installations notamment dans les veines d’essais fermées.

Nous présentons ici ses performances acoustiques dans la section E.1 puis aérodynamiques

dans la section E.2.

Le matériau Kevlar utilisé ici est un tissu de fibres d’aramide de masse surfacique nominale

de 60 g/m2. Il peut résister à des tensions de 430 N/cm dans les deux directions. La tension

nominale utilisée ici est de 30 N/cm. Le tissu est tendu sur une table hydraulique à la tension

nominale puis le cadre est appliqué sur le tissu au moyen d’une table montante. Une colle

bicomposante permet d’assurer la cohésion des deux matériaux.

E.1 Performances acoustiques sans écoulement

Les performances acoustiques du Kevlar sont évaluées au moyen de mesures de perte par

transmission et de perte par insertion. Pour évaluer ces quantités, nous utilisons une approche

simplifiée qui suffit pour les besoins de cette étude, bien que quelque peu éloignée des précon-

isations de la norme ISO 11820. La mesure de perte par transmission est ici effectuée dans

un tunnel de section carrée de 66 mm de côté et l’échantillon est placé perpendiculairement à

l’axe du conduit. Une onde plane acoustique est émise d’un côté au moyen d’un haut parleur

et trois microphones dont deux à “l’amont” de l’échantillon et un “à l’aval”. Ils permettent

de distinguer les composantes incidentes, transmises et réfléchies. La fréquence de coupure

du tube est estimée à 2600 Hz. L’analyse ne se fait que pour des ondes planes, la gamme de

mesure est donc [0 Hz, 2600 Hz]. Le coefficient de perte par transmission TL 1 exprimé en dB

correspond à la fraction de l’energie acoustique transmise sur l’energie acoustique incidente.

La figure E.1 présente ce coefficient de perte par transmission mesuré sans écoulement.

On voit que la perte d’énergie acoustique est de l’ordre du dB ce qui est tout à fait acceptable

pour les mesures à réaliser.

Pour la perte par insertion, on procède in situ en plaçant un haut parleur dans la veine

d’essai présentée sur la figure E.2-a. Il émet un bruit large bande que l’on enregistre à l’ex-

1. Transmission Loss
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Annexe E. Hublots acoustiques
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Figure E.1 – Coefficient de perte par transmission mesuré sur un échantillon de Kevlar.

térieur de la veine d’abord sans paroi. Ensuite, on ajoute la paroi en Kevlar, et on mesure à

nouveau le spectre acoustique. La différence de ces deux spectres donne directement le coeffi-

cient de perte par insertion IL 2. La mesure est effectuée entre 50 Hz et 8000 Hz. Le résultat

en tiers d’octave est donné sur la figure E.2-b avec celui du tissu en Nylon effectué par Sabah.

On voit que le coefficient de perte par insertion est très faible, dans la marge d’erreur liée au

protocole et qu’il est similaire pour les deux types de tissus.

E.2 Performances aérodynamiques

Les qualités du Kevlar en tant que “hublot acoustique” concernent également sa capacité

à maintenir une différence de pression statique moyenne qui est caractérisée par le coefficient

de perte de charge Cd = ∆P/(0, 5ρ0U
2), où U est la vitesse traversante. Il a été estimé en

reprenant l’installation de la mesure de perte par transmission et en actionnant un petit

ventilateur à la place du haut parleur. La différence de pression statique de part et d’autre

de l’échantillon est estimée avec deux sondes Pitot insérées dans la canal et on fait varier la

vitesse de l’écoulement de 0 à 5 m/s.

La figure E.3 montre que les mesures à la sonde de pression statique décrivent approxi-

mativement la loi de perte de charge parabolique avec un coefficient Cd ⋍ 193, 5. Ceci peut

permettre d’estimer le débit traversant si la dépression ou la surpression à l’intérieur du canal

d’écoulement est connue. Pour les très faibles débits, un autre régime de perte de charge ex-

iste, de type linéaire. Il peut être évalué par mesure d’impédance acoustique en très basses

fréquences et c’est ce qui est effectué également sur cet échantillon : l’impédance est égale à

Z ⋍ 80 Pa.s/m. Sur la figure E.3 la droite d’impédance est effectivement tangente à la courbe

de mesures de ∆P pour les vitesses traversantes proche de 0 m/s.

Pour l’expérience de bruit de grille d’aubes à 80 m/s, la dépression dans le canal est

de l’ordre de 1200 Pa ce qui peut générer une vitesse traversante de 3,9 m/s soit un débit

relatif entrant de 8%. Ce taux relativement élevé peut partiellement expliquer les problèmes

rencontrés avec les sources de bruit liées aux micro-jets entrants dans le canal.

S’ils ne peuvent être utilisés pour mesurer le bruit de bord de fuite de grille, les panneaux

de Kevlar constituent tout de même une excellente alternative aux panneaux de polyester

tendus pour les mesures en canal (photographie E.2-a), bien plus bruyants pour f > 2 kHz

comme le montre la figure E.4.

2. Insertion Loss
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E.2. Performances aérodynamiques

(a) Photographie de l’installation du panneau de

Kevlar dans une veine d’essai

veine d'essai

haut-parleur

microphone
feuille de Kevlar

(b) Schéma d’installation
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(c) IL en tiers d’octave. tissu de Kevlar , tissu de Nylon

utilisé par Sabah [125]

Figure E.2 – Evaluation du coefficient de perte par insertion IL du panneau en Kevlar
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Figure E.3 – Perte de charge de l’échantillon de Kevlar. mesurée par sonde de pression

statiques, estimée par mesure d’impédance basse fréquence, valable pour les très faibles

débits, ∆P = 193.5 ∗ (0.5ρ0U2).
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Figure E.4 – Bruit de fond de la veine d’essai de la photographie E.2-a à 25 m/s : avec

une paroi en Nylon, avec une paroi en Kevlar.
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Annexe F

Fonctions de décomposition du

modèle de Glegg

Le modèle de Glegg détaillé dans le chapitre 2 fait appel aux fonctions J
(p)
± que nous

explicitons ci-dessous. Initialement, le traitement par transformée de Fourier de la condition

de glissement sur les pales fait apparâıtre la fonction noyau j(p)(γ).

j(p)(γ) =
ζ

4π

(

sin(ζh)

cos(ζh)− cos(ξd+ ρp)

)

(F.1)

ζ = β
√

κ2e − ξ2 (F.2)

κ =
ω

c0β2
(F.3)

κe =

√

κ2 −
(

Kz

β

)2

(F.4)

M = U/c0 (F.5)

β =
√

1−M2 (F.6)

ξ = γ − κM (F.7)

ρp = −2πp/B + κMd (F.8)

Pour appliquer la méthode de Wiener-Hopf, il faut écrire cette fonction sous la forme d’un

produit de deux fonctions j(p)(γ) = J
(p)
+ (γ)×J (p)

− (γ) telles que J
(p)
+ n’ait ni poles ni zéros dans

le demi-plan complexe supérieur et J
(p)
− ni poles ni zéros dans le demi-plan complexe inférieur.

Cette factorisation est essentielle à la méthode de Wiener-Hopf et Glegg [57] l’effectue en

décomposant séparément le numérateur de la fonction j(p) :

ζ sin(ζh) = κeβ sin(κehβ)
+∞
∏

m=0

(

1− ξ

θm

)(

1− ξ

ϑm

)

(F.9)

θm = −
√

κ2e − (mπ/βh)2 (F.10)

ϑm =
√

κ2e − (mπ/βh)2 (F.11)

(F.12)
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Annexe F. Fonctions de décomposition du modèle de Glegg

et le dénominateur :

cos(ζh)− cos(ξd+ ρp) = [cos(κeβh)− cos(ρp)]

+∞
∏

m=−∞

(

1− ξ

η+m

)(

1− ξ

η−m

)

(F.13)

η±m = −fm sinχe ±
√

κ2e − f2m cosχe (F.14)

fm =
−πp/B + κMd − 2πm

√

d2 + (βh)2
(F.15)

tanχe = d/hβ (F.16)

Il reste alors à rassembler dans J
(p)
+ les zéros et les poles situés dans le demi-plan complexe

inférieur et les autres dans J
(p)
− . On obtient

J
(p)
+ (γ) =

κeβ sin(κehβ)

4π cos(κeβh)− cos(ρp)

∏+∞
m=0 (1− ξ/θm)

∏+∞
m=−∞

(

1− ξ/η−m
)eΦ (F.17)

J
(p)
− (γ) =

∏+∞
m=0 (1− ξ/ϑm)

∏+∞
m=−∞

(

1− ξ/η+m
)e−Φ (F.18)

Φ = (−iξ/π)[hβ log(2cosχe) + χed] (F.19)

Le facteur eΦ permet d’assurer une croissance algébrique de J
(p)
± lorsque ξ → +∞.

Il est possible de calculer précisément ces fonctions à l’aide de l’approximation de Richard-

son. Considérons dans un premier temps la fonction J
(p)
+ décrite par l’équation F.17. On pose

K =
κeβ sin(κehβ)

4π cos(κeβh)− cos(ρp)
(F.20)

et en appliquant le logarithme népérien à J
(p)
+ pour transformer le produit infini en série :

ln J
(p)
+ = Φ+ ln(K (1− ξ/η−0 )) +

+∞
∑

m=0

ln
(1− ξ/θm)

(1− ξ/η−m)(1 − ξ/η−−m)
(F.21)

On définit ensuite les termes am et AN :

am = ln
(1− ξ/θm)

(1− ξ/η−m)(1− ξ/η−−m)
(F.22)

AN =

N
∑

m=0

am (F.23)

L’approximation de Richardson permet d’estimer la limite de la série A∞ à l’aide de deux

paramètres N1 et N2 que l’on choisit respectivement égaux à 480 et 4.

A∞ =

+∞
∑

m=0

am ≈ AN1N
N2
1 (−1)N2

Γ(N2 + 1)
+

N2
∑

k=1

AN1+k(N1 + k)N2(−1)N2+k

Γ(k + 1)Γ(N2 − k + 1)
(F.24)

On revient finalement à J
(p)
+ avec :

J
(p)
+ (γ) = K (1− ξ/η−0 ) exp(A∞ +Φ) (F.25)

De manière similaire, pour J
(p)
− , on a
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ln J
(p)
− = −Φ+ ln(K (1− ξ/η+0 )) +

+∞
∑

m=0

bm (F.26)

bm = ln
(1− ξ/ϑm)

(1− ξ/η+m)(1− ξ/η+−m)
(F.27)

BN =

N
∑

m=0

bm (F.28)

Pour calculer B∞, on utilise alors l’équation F.24 en remplaçant AN1 et AN1+k par BN1

et BN1+k et on revient à J
(p)
− par :

J
(p)
− (γ) = (1− ξ/η+0 ) exp(B∞ − Φ) (F.29)
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Annexe F. Fonctions de décomposition du modèle de Glegg
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noise using optimized airfoils and trailing-edge serrations. AIAA J., 47(6) p. 1470–1481,

2009.

[104] Ortmann J. & Wild J. Effect of acoustic slat modifications on aerodynamic prop-

erties of high-lift systems. In 12th AIAA/CEAS Aeroacoustics Conference Proceedings,

AIAA 2006-3842. 2006.

[105] Padois T., Prax C., & Valeau V. Traitement d’antenne appliqué aux mesures en
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