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Résumé

Dans le cadre de I’interaction fluide-structure, cette theése s’intéresse a la problématique globale de la
simulation numérique des effets de I’air (fluide) en écoulement autour de profils de compresseur
axial, notamment [’apparition d’instabilités aéroélastiques caractérisées par des mouvements
oscillatoires auto-entretenus (ou vibrations) des aubes (structure), ainsi qu’a la méthodologie pour la
prédiction de ces instabilités qui repose sur trois éléments essentiels : un solveur fluide en domaine
déformable, un solveur structure et un algorithme de couplage. L’écoulement est régit par les
équations générales de Navier-Stokes qui sont résolues par le logiciel Fluent avec la méthode des
volumes finis. La dynamique de la structure a été introduite via des UDF (user define function)
compilées au logiciel principal. La structure étant en mouvement rigide, nous avons effectué des
simulations numériques en mouvement forcé en translation ou en rotation (le profil d’aube possédant
deux degrés de liberté relatifs aux mouvements de flexion et de torsion).

Pour simuler le mouvement libre de la structure, la cinématique du mouvement du solide a été
décomposée en deux translation (deux degrés de liberté) et une rotation (un degré de liberté) pour un
probléme bidimensionnel. On s’est basé dans ce travail sur un algorithme modulaire décalé qui
permet un échange d’informations entre le fluide et la structure de facon interactive. La mobilité de la
géométrie du domaine est construite par déformation du maillage. A cet effet, deux profils d'aubes
ont été étudiés pour des régimes de fonctionnement subsonique et transsoniques, le NACA 0012 et le
NACA 65-10%. Beaucoup de simulations ont été effectuées et les résultats comparés a d’autres
obtenus par ailleurs sont qualitativement et quantitativement trés prometteurs. Nous disposons ainsi
d’un outil qui permet en particulier de déterminer de fagon précise les conditions de fonctionnement
pour lesquelles I'instabilité aéroélastique va apparaitre ainsi que I’amplitude et la nature des
mouvements vibratoires (flottement, cycles limites) afin, soit de les éviter, soit de mieux les
controler. Cet outil pourra notamment profiter aux constructeurs de turbomachines soucieux des
écoulements induisant des vibrations destructives et devant alors disposer d’outils d’analyse de plus
en plus fins et précis dés le stade de conception.

Mots clés : Interaction Fluide-Structure, Aéroélasticité, Instabilité, Compresseur axial, Ecoulement
Instationnaire, Simulation Numérique, Aérodynamique, Navier-Stokes, Profil NACA, Turbomachine,
CFD, UDF.

Abstract

Within the frame of fluid-structure interaction, this thesis aims to study the global problematic of the
numerical simulation of air (fluid) effects in the flow around axial compressor blade profiles. We are
particularly interested by the occurrence of aeroelastic instabilities characterized by blade (structure)
auto oscillations, as well as by the methodology to predict these instabilities based on the three main
elements: a dynamic fluid code, a structure code and a coupling algorithm. The fluid flow is
governed by the Navier-Stokes equations which are solved by mean of the Fluent software using
finite volume method. The motion of the structure is taken into account via User Defined Functions
(UDF) compiled to the main software. As the structure motion is considered rigid, we have carried
out numerical simulations with bending or pitching forced motion (the blade profile has two degrees
of freedom relatively to the flexion and torsion). To simulate the structure free motion in two
dimensions, the motion kinematics was decomposed into two bending (two degrees of freedom) and
a pitching (one degree of freedom). The whole simulation is based on a fluid structure partitioned
procedure for interactive exchange information between the fluid and the structure. Two blade
profiles, NACA 0012 and NACA 65-10%, are investigated at subsonic and transonic regimes.
Several simulations have been performed and compared to those available in publications. Thus, the
obtained results are quite promising, qualitatively and quantitatively as well. We have here developed
a code allowing to determine precisely the operating conditions leading to aeroelastic instability as
well as amplitude and the type of vibration (flutter; limit cycle oscillations), and then to either avoid
their occurrence or to better control them. This informatics tool can notably benefit to
turbomachinery manufacturers, concerned with fluid flow leading to destructive vibrations and who
have then to dispose tools of analysis which have to be fine and precise from the conception stage.

Key words: Fluid-Structure Interaction, Aeroelasticity, Instability, Axial Compressor, Unsteady Flow,
Numerical Simulation, Aerodynamics, Navier-Stokes, NACA Airfoil, Turbomachine, CFD, UDF.
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Introduction

Les écoulements en turbomachines sont parmi les plus complexes rencontrés en mécanique
des fluides. Tant la description géométrique du domaine fluide et les structures physiques
de I’écoulement sont extrémement compliquées [1].

Le fonctionnement et les performances des turbomachines, en général, sont influencés par
différents processus physiques en forte interaction, comme la dynamique des fluides et la
mécanique des structures. Aussi, pour augmenter le rendement de ces machines, une
connaissance approfondie de ces phénomenes physiques, entrant en jeu dans les différentes
étapes de fonctionnement, apparait de plus en plus indispensable.

Sous certaines conditions aérodynamiques, un transfert d’énergie instationnaire peut
s’établir entre I’écoulement et la structure, 1'écoulement autour des aubes d’une
turbomachine peut engendrer 1'apparition de phénomenes aéroélastiques dynamiques diis a
I’interaction fluide-structure gouvernés par un couplage favorable entre d’une part, les
forces élastiques et inertielles de la structure et d’autre part les forces aérodynamiques
instationnaires. Ce phénomene aéroélastique se manifeste par des oscillations instables qui
vont modifier a leur tour les formes aérodynamiques et produire une perturbation du
nombre de Mach local qui introduit une variation des efforts aérodynamiques. Ce
phénomene est caractérisé par 1’absence de source d’excitation extérieure. Les amplitudes
des oscillations peuvent s’amplifier c’est le flottement ou bien rester constantes au cours du
temps c’est les oscillations de cycles limites.

Le couplage donc entre le fluide en écoulement et la structure en oscillation peut induire
des instabilités vibratoires qui conduisent trés rapidement les structures a leur ruine.

La maitrise des conditions pour lesquelles on peut observer ces phénomenes constitue
actuellement un axe de recherche important /2].

Une multitude de méthodes et de modeles sont utilisés pour résoudre 1’interaction fluide-
structure. Ceci révele I’extréme complexité de ce type de problémes, malgré 1’ajout de
certaines simplifications [3]

Pour traiter ces problémes d’interaction fluide-structure on fait appel a deux disciplines de
la mécanique : la mécanique des fluides et la mécanique des solides a travers les lois de la
dynamique associées a ces deux domaines. Leur interaction est basée sur une procédure de
couplage. La technique de couplage la plus rigoureuse consiste a considérer les domaines
en présence a l’intérieur d’un méme schéma numérique. A 1’opposé, on rencontre
couramment des couplages trés faibles basés sur 1’utilisation de calculs effectués
indépendamment.

Avec le développement des codes de calcul en mécanique des fluides et I’augmentation des
ressources informatiques, la simulation numérique devient une alternative intéressante et
complémentaire pour I’étude des couplages fluide-structure.

Dans le cas d’'un corps solide rigide, la cinématique de son mouvement peut étre
décomposée en une translation (deux ou trois degrés de liberté) et/ou une rotation (un ou
trois degrés de liberté) suivant que le probléeme est plan ou tridimensionnel [4 a 10].

Le présent travail peut rentrer dans le cadre de la conception des turbomachines et
contribuer a développer une ‘‘démarche intégrale’” pour le dimensionnent et 1’optimisation
des machines de compression axiales dans la mesure ou il permet de prévoir I’apparition de
phénomenes vibratoires selon les conditions de fonctionnement et éviter ainsi un processus
long et coliteux d’essais et de modification de profils. La notion de reproductibilité et la
capacité a tester de nombreux parametres sont des avantages qui font de la simulation
numérique un outil adaptable, performant et le moins cofiteux, dans le cadre de 1’étude de
ces phénomenes.
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Les objectifs de cette theése se résument comme suit:

1. Contribuer a la compréhension et a la maitrise des écoulements internes par la
détermination des caractéristiques de 1’écoulement tels que la répartition de la
pression autour de I’aube et la cinématique qui est représentée par le nombre de
Mach et le champ des vitesses.

2. Valider un outil de calcul instationnaire adapté a la simulation d’écoulements dans
les turbomachines et élargir le type de problemes pouvant €tre résolus a partir de cet
outil, notamment celui de I’interaction fluide-structure.

3. Mettre en équation le systéme couplé aéroélastique et fournir ainsi un outil de
simulation du phénomeéne de aéroélastique dans le domaine temporel permettant de
prédire les modes de vibration et les niveaux de réponses de la structure ainsi que
les niveaux d’énergie échangée étre le fluide et la structure.

4. Aider a la compréhension des phénomenes aérodynamiques, induits par les
vibrations auto-entretenues des profils d’aubes, par [’analyse détaillée de
I’écoulement instationnaire généré par celles-ci

S. Poser le probleme de la stabilit¢é du profil d’aube et définir ainsi une méthode
numérique fiable permettant la détermination des conditions d’instabilité pour le
systeme couplé et relier les conditions de fonctionnement telles que 1’incidence, le
nombre de Mach, le taux de pression et la vitesse de rotation des aubes a
I’apparition de ces instabilités. Et pour pouvoir agir, et réduire de facon significative
I’apparition de ces instabilités, il est également nécessaire de cerner les parameétres
pouvant influer sur son évolution.

L’ensemble du travail de cette these, auquel nous avons volontairement conférer un aspect
“‘pédagogique’’ afin d’apporter une aide aux numériciens des fluides et des structures
désirant se tourner vers 1’aéroélasticité, est retranscrit a travers six chapitres.

S’appuyant sur une analyse bibliographique, le premier chapitre a pour objectif de présenter
une vue d’ensemble des instabilités aérodynamiques afin de comprendre quelles en sont les
manifestations et les conséquences et de synthétiser par la suite I’ensemble des travaux
réalisés jusqu’a ce jour sur le theme de ces instabilités dans les turbomachines. L apport
récent de la simulation numérique face au probléme étudié est également mis en avant ; ce
qui permet de mieux positionner I’apport de la these.

Dans le deuxieme chapitre, une premiere partie s’attache a décrire et a positionner les
principales sources d’instationnarité dans les turbomachines. La deuxiéme partie consiste a
la modélisation des écoulements internes dans les turbomachines. Apres avoir exposé les
équations générales régissant ces écoulements et le modele de turbulence a une équation de
Spalart-Allmaras utilisé dans la présente étude, nous établissons le modele bidimensionnel
de 1'écoulement aube a aube. Nous porterons enfin notre attention sur les définitions
générales concernant les turbomachines et des notions d’aérodynamique utilisées dans le
présent travail.

Le troisieme chapitre est consacré a la formulation des équations régissant le mouvement de
la structure a partir de 1’application du principe des travaux virtuels ; nous avons aussi
présenté le modele discret de la structure dans un cadre éléments finis a travers une
approximation pour le champ de déplacement de Rayleigh-Ritz. S agissant de structure
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pouvant étre en rotation (aube de turbomachines) nous avons terminé ce chapitre par
I’introduction des effets dus a la rotation de la structure dans les équations régissant son
mouvement.

Une classification des probleémes aéroélastiques, en particulier dans les turbomachines, est
établit dans le quatrieme chapitre. Nous exposons aussi les différentes techniques de
couplage temporel et spatial utilisées pour une résolution dans le domaine temporel.

La modélisation du systeme aéroélastique englobant les modélisations physique, numérique
et informatique, est présentée. Nous avons aussi abordé une étude associée a la théorie de
I’aéroélasticité et la formulation du couplage fluide-structure correspondante. L’accent sera
tout d’abord mis sur une approche linéaire, qui une fois exposée ainsi que ses limites, sera
étendue aux modeéles non linéaires. Enfin, le critére de stabilité basé sur 1’amortissement du
systeme est introduit.

Les méthodes numériques de résolution des équations de Navier-Stokes présentes dans le
code de calcul Fluent et celles utilisées pour la résolution de I’équation de mouvement de la
structure sont rappelées dans le cinquieme chapitre. Le code Fluent utilise la méthode des
volumes finis. De nombreux schémas de discrétisation spatiale sont disponibles (centrés,

décentrés) ainsi que différentes méthodes d’intégration temporelle (implicites, explicites).
Les différentes techniques de déformations de maillages aérodynamiques sont exposées.
Dans notre étude la prise en compte de maillage mobile est effectuée grace a la méthode a
maillage dynamique introduite avec les équations de Navier-Stokes.

La capacité de I’outil numérique Fluent a prédire 1’aérodynamique instationnaire de profil
est démontrée dans le sixieme chapitre. Pour cela des tests de validation numérique de
modele fluide proposé sont effectués et discutés. Ils concernent des écoulements autour du
profil NACA 0012 habituellement utilisé en aérodynamique théorique et autour de profils
utilisés dans des configurations standards.

Dans ce méme chapitre nous décrivons la réalisation d’une simulation 2D de deux canaux
d’un compresseur axial. Nous avons définit les parametres physiques a prendre en compte,
et justifié le choix des parametres numériques. Les résultats obtenus sont ensuite analysés et
comparés aux mesures. Différentes configurations sont testées et présentées dans ce méme
chapitre, afin de mettre en évidence I’effet des parametres de fonctionnement tels que
I’incidence, le nombre de Mach, le taux de pression et la vitesse de rotation des aubes sur la
structure de 1’écoulement ainsi que sur la stabilit¢ du systeme aéroélastique. Un
changement de la géométrie des canaux permet également d’étudier la relation qui lie la
configuration géométrique de la machine a celle du régime instable. L’étude de ces
différents paramétres permet de mieux cerner les mécanismes physiques relatifs a
I’instabilité aéroélastique.

Le dernier chapitre apporte les conclusions ainsi que des perspectives de poursuite de ces
études et d’ouverture pour de futures recherches.
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Préambule

Cette section a pour ambition de décrire d’une maniere générale les principales approches
utilisées pour I’étude numérique des phénomenes aéroélastiques, désignés aussi par
couplage fluide-structure. Bien que sommaire et ne prétendant nullement tre complete, elle
permet de proposer un cadre d’étude apportant a la fois une description des phénomenes
physiques qui en sont a 1’origine et un certain état de 1’art des principales méthodes de
calcul utilisées.

I. Généralités

Tout systeme évolutif est intimement lié au milieu qui ’environne. Il est ainsi pour tout
phénomene naturel. Le couplage d’un fluide et d’une structure est un phénomeéne naturel
qui traduit les effets de deux milieux continus de nature différente en action réciproque
I’une de I’autre. Plus particulierement étudié dans la seconde moitié du vingtieéme siecle
aussi bien dans I’industrie que dans les laboratoires , ce sujet reste d’intérét essentiel dans
les avancées scientifiques et pratiques contemporaines.

Le couplage fluide- structure étudie l'interaction fluide structure, il s’intéresse au
comportement d’un systéme constitué par deux entités mécaniques considérées comme
distinctes : une structure (solide) fixe ou mobile, rigide ou déformable, et un fluide (en
écoulement ou au repos) liquide ou gazeux, compressible ou incompressible, visqueux ou
non visqueux s’écoulant autour, ou a I’intérieur de la structure [15].

L’évolution dans le temps de chacune des deux entités dépendant étroitement de celle de
I’autre, un phénomene de couplage apparait. Plus précis€ément, le mouvement de la
structure est influencé par 1I’écoulement du fluide a travers les efforts transmis a I’interface,
et réciproquement, le mouvement de la structure influence 1’écoulement du fluide par les
déplacements de I’interface qui entraine le fluide dans son mouvement [15].

Le couplage s’effectue a I'interface par 1’égalité des vitesses fluide et structure et par le
principe d’action — réaction en particulier. Les domaines fluide et structure dépendent du
temps et le probleme est non linéaire.

Les domaines d’application du couplage fluide- structure sont trés nombreux : effet du vent
sur les ponts ou les grandes constructions, écoulement autour de corps immergé (sous-
marin, coque de bateaux), écoulement autour des profils d’aile d’avions ou de
turbomachines, déformation des vaisseaux sous I’effet des écoulements sanguins etc....
Globalement, on peut distinguer les phénomenes hydro élastiques (interaction fluide en
phase liquide-structure) et les phénomenes aéroélastiques (interaction fluide en phase
gazeuse-structure). L’hydro élasticité se rencontre le plus souvent dans le domaine
biomédical (circulation sanguine) ou I’hydraulique (écoulement autour d’un navire).
L’aéroélasticité possede, quant a elle, de nombreuses applications aussi bien dans le génie
civil (ponts suspendus...) que dans les domaines aéronautiques et spatial (ailes d’avions,
turbomachines, lanceurs spatiaux...).

Les efforts aéroélastiques sont donc les forces aérodynamiques, elles sont engendrées
exclusivement par les déformations de la structure.
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II. Instabilités aéroélastiques

Le couplage entre le fluide en écoulement et une structure peut induire des instabilités
vibratoires qui conduisent trés rapidement les structures a leur ruine. Il suffit pour cela
qu’une portion infime de I’énergie cinétique contenue dans 1’écoulement soit transférée a la
structure [16]. On désigne couramment par ‘‘aéroélasticité’’ la discipline qui traite ces

vibrations.
Les vibrations mécaniques apparaissent dans toutes les structures, construction de génie
civil, machines et éléments de machines automobile, aéronautique etc.... ; elles ont une

influence non négligeable sur le fonctionnement et la durée de vie de ces structures.
Ces phénomenes vibratoires peuvent étre classés en deux catégories :

1. le flottement qui se caractérise par I’absence de source d’excitation extérieure et par
des fréquences de vibration proches des fréquences propres de la structure.

2. les excitations forcées en présence d’une source extérieure (par exp. des sillages)
agissant a une certaine fréquence, la structure répandant sur cette fréquence.

Les instabilités dites de flottement peuvent endommager la structure concernée. En effet, il
se peut, qu’a partir d’un seuil de vitesse du fluide, des mécanismes de couplage instables
apparaissent, ou une partie de 1’énergie cinétique du fluide se transforme en énergie
vibratoire de la structure.

L’une des manifestations les plus connues de 1’aéroélasticité a été le flottement de torsion
du pont de Tacoma en 1940 qui a conduit a sa rupture. L’instabilité semble ici trouver ses
origines dans les forces de torsion consécutives aux détachements tourbillonnaires
périodiques. Mais c’est en aéronautique que les problémes se posent avec le plus d’acuité.
La divergence (mouvements divergents apériodiques) et le flottement (mouvements
pseudo-périodiques) ont été a 1’origine de nombreux accidents dés le début de I’aviation. La
divergence et le role de la rigidité de la structure ont été identifiées tres tot, mais la nature
du flottement n’a été bien comprise que pendant la premiere guerre mondiale [17];
notamment par F.W.Lanchester qui semble avoir ét€ le premier, en 1916, a identifier le
flottement comme une vibration auto- excitée [18].

Dans le domaine de I’aéronautique, on peut citer 1’accident du chasseur « F117 » lors d’une
rencontre aérienne en 1997 aux Etats-Unis. L’origine de cet accident a été attribuée au
flottement d’un aileron, probléme générique de cet avion qui semblait pourtant avoir été
résolu par le renforcement des structures.

Les phénomenes vibratoires sont aussi fréquemment a 1’origine des incidents mécaniques
rencontrés sur les turbomachines [19]. 1l est donc trés important de pouvoir prévoir
I’apparition de ces phénomenes a un stade avancé de la conception pour ainsi éviter un
processus long et coliteux d’essais et de modification de profils.

III. Intérét de I’étude de I’interaction fluide-structure

L’appréhension de la complexité multi physique de certains phénomenes constitue un défi
important pour la recherche et I'industrie. Celle-ci a d’ailleurs de plus en plus recours a
I’ outil informatique pour modéliser ces phénomenes.

Parmi les défis présents et futurs, il y’a I’aérodynamique qui est un sujet fondamental ou
I’interaction fluide- structure est I’un des éléments clés.
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Bien que le couplage puisse dans bien des cas €tre négligé et ainsi grandement simplifier
I’étude numérique de son comportement, il ne peut toujours pas étre justifié. Une rapide
étude bibliographique montre qu'en général ce sont des critéres de slireté qui sont a
I’origine du développement des méthodes actuelles de calcul et de I'intérét qu’y porte
I’ingénieur. De plus, I’évolution actuelle des calculateurs est telle qu’elle permet de rendre
les criteres de stireté et d’efficacité de plus en plus exigeants. Citons notamment :

1. La sécurité d’une enceinte nucléaire avec le couplage entre la structure de
I’enceinte et le comportement du fluide qui y circule. Ce theme fut amplement
exposé dans la référence [20] ou les auteurs s’interrogent sur la réponse de
I’enceinte face a une onde de choc au sein du fluide ou suite a un comportement
périodique de ce dernier.

2. Le domaine de I’aéronautique est aussi un sujet bien spécifique avec I’apparition
notamment, pour des vitesses critiques, du phénomene de flottement (flutter)
[21] qui se traduit par une instabilité pouvant mener a I’endommagement voire
la destruction de la structure. Les conditions de vol transsoniques sont aussi a la
base de nombreux problémes de conception, la plupart des aéronefs évoluant
aujourd’hui dans cette gamme de vol en dehors de conditions de vol critiques, la
flexibilité d’une structure en vol requiert la prise en compte de 1’interaction
mutuelle entre les deux domaines.

3. Nous pouvons aussi citer l’interaction omniprésente pour une structure
architecturale placée dans le lit du vent citant pour exemple, la fin tragique du
fameux *’Tacoma Narrows Bridge *’ en 1947 [22, 23].

4. Bien que la liste soit exhaustive, nous citerons enfin la médecine, qui elle aussi,
présente toutes les caractéristiques nécessaires a la prise en compte de ce
couplage [24], un dense réseau dédié a la circulation sanguine constituée
d’arteres et de veines aux parois souples et déformables. Le cceur, formidable
pompe a I’origine des mouvements du fluide sanguin, en est un parfait exemple.

En dehors de ce souci constant de sécurité, on voit apparaitre des études de couplage liées
au concept d’optimisation comme la recherche de la forme optimale d’une voile de bateau
par exemple [25]. Pour les domaines de 1’aéronautique et de 1’astronautique, rigidifier
suffisamment la structure est un moyen d’éviter les problemes de couplage.
Malheureusement, cette approche est incompatible avec les contraintes de cofit, de poids
(fusée avec une charge utile affaiblie), etc.... [26].

IV. Simulation numérique de ’interaction fluide-structure

Avant I’avenement du calcul scientifique, les interactions fluide-structure étaient étudiées
exclusivement de manicre expérimentale, dans des configurations particuliéres. Ces
méthodes demeurent extrémement coliteuses a mettre en ocuvre, la construction d’une
maquette demande le respect des échelles réelles du phénomene, et dans les cas destructifs,
plusieurs maquettes doivent étre construites pour explorer le domaine de streté de la
structure [27, 28].
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A la fin des années 80, les codes de calcul disciplinaires sont devenus des outils
couramment utilisés. A partir des années 90, des besoins de plus en plus importants en

matiere d’études pluridisciplinaires ont été exprimés : interaction entre le réseau de
transport électrique et les tranches de production d’énergie, interaction fluide structure,
calculs de contraintes mécaniques d’origine thermique... Ces études nécessitent de réaliser
des simulations numériques intégrant des couplages entre différentes disciplines.

De nombreuses études a la fois expérimentales et numériques sont menées pour mieux
comprendre et prévoir les phénomenes de couplage [29].

Nombreux sont les laboratoires de recherche a commencer a s’intéresser a ces simulations
numériques innovantes. Pour s’en convaincre, il suffit, par exemple, de consulter les
travaux que I'IDRIS (Institut du Développement et des Ressources en Informatique
Scientifique) a menés, en collaboration avec plusieurs laboratoires du CNRS, sur le théme
du ‘‘calcul réparti et couplage d’applications multi physiques’” [30]. Les applications
traitées dans le cadre de ces travaux européens concernaient des disciplines tres variées. En
effet, on peut citer les sciences de I’environnement (couplage entre les cycles hydrologiques
et atmosphériques), la combustion turbulente (couplage entre le rayonnement et la
combustion), 1’astrophysique (couplage entre la dynamique gravitationnelle de la matiére
noire et la dynamique dissipative du gaz baryonique résultant des chocs
hydrodynamiques...) ou encore la mécanique (couplage fluide-structure).

Les méthodes numériques (sans exclure les procédés expérimentaux) permettent une
description trés fine des phénomenes griace a, I’acces immédiat a de nombreuses
informations qu’il est difficile d’obtenir par I’expérience, telles que le champ de vitesses et
pression sur la totalité du domaine. Le calcul numérique permet de faire varier, a moindre
colit, une gamme de parametres déterminants pour la conception du systeéme en question :
géométrie de la structure, vitesse de I’écoulement, etc. Ainsi une prédiction paramétrique
des instabilités avec cette derniere approche est envisageable.

Depuis environ dix ans, la simulation numérique des problémes couplés (multi physiques)
connait un essor constant. Deux facteurs peuvent expliquer cette évolution :

1. Les succes, aussi bien passés que présents, de la simulation numérique en général.
Les numériciens ont développé, au fil des années, des codes de calcul de plus en
plus complexes pour décrire des problémes physiques spécifiques. Certains
cherchent maintenant a étendre le domaine d’application de ces outils en prenant en
compte les interférences entre le milieu étudié et son environnement.

2. Le progres et I'accroissement de performances des calculateurs et techniques de
parallélisation de calculs.

Les simulations numériques en aéroélasticité ont beaucoup avancé ces dernieres années.
Certains calculs sont menés maintenant avec des modeles complexes tridimensionnels pour
le fluide et la structure [29].

Cependant devant la réalisation, la complexité et le colit des tests expérimentaux, la
simulation numérique du couplage fluide structure est indispensable afin d’essayer de
prévoir, de comprendre et d’améliorer la qualité ou le rendement de ses phénomeénes
physiques. Pour atteindre cet objectif une phase de modélisation de ces systemes physiques
est nécessaire.

C’est néanmoins la pertinence d’approche et la consistance avec le systeme physique de
départ qui permettra de choisir le modele le plus adapté.
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I1 est inutile de rappeler la complexité des écoulements ; écoulements turbulents fortement
compressibles, discontinuités multiples, réflexions régulieres ou singulieres de choc,
décollements turbulents libres ou restreints, zones de recirculation, couches de mélange
etc... De méme, la mécanique des structures fait intervenir de nombreux concepts comme la

plasticité, les non linéarités géométriques ou de contact. A cela viennent s’ajouter des
difficultés spécifiques (physiques et numériques) aux simulations aéroélastiques elles
mémes. En effet, les sollicitations exercées par le fluide peuvent modifier les fréquences de
vibration de la structure (coalescence de modes...), les échelles caractéristiques du fluide et
de la structure peuvent différer de plusieurs ordres de grandeur..., ce qui rend difficile la
résolution numérique du probléme. Il convient donc de simplifier I’analyse du couplage
fluide- structure.

Un modele méme simplifié doit permettre d’approcher qualitativement le systéme physique
qu’il est sensé représenter. Pour cela des choix ad hoc sont évidement nécessaire [31],
d’une part pour le fluide qu’il soit Newtonien ou non ; visqueux ou parfait ; compressible
ou incompressible et d’autre part, pour la structure qu’elle soit rigide ; €lastique ou hyper
élastique, mono ; bi ou tridimensionnelle, que ce soit une poutre ; une plaque ou une coque.
Vient ensuite la partie de couplage entre ces modeles, 1’interaction doit permettre la
traduction des échanges des efforts et de la cinétique du systeme global.

Sur le graphique de la figure 1.1 ont été€ regroupés les ‘‘ingrédients’” de base qui permettent
de concevoir un modele de couplage fluide-structure, allant des plus simples (en général
dédiés a une application particuliere) aux plus généraux. Ceci constitue un portrait
sommaire de I’approche des techniques de couplage fluide-structure bien d’un point de vue
théorique que numérique. 1l ne prétend nullement €tre complet tant les publications a son
sujet sont nombreuses. Cependant, il permet une premicre classification sur 1’utilisation de
telle ou telle méthode, le choix devant plutdt étre conduit par le probleme lui-méme et les
hypothéeses simplificatrices justifiables ou non s’y rattachant.

A ce tableau s’ajoute le choix d’une technique de discrétisation spatiale. Quatre tendances
se détachent aujourd’hui : les différences finies, les volumes finis, les éléments finis et les
méthodes spectrales.

Aujourd’hui, pour les calculs de structure, la méthode des éléments finis est de loin la plus
performante et la plus adaptée. Elle propose un vaste choix de techniques de résolution
robustes, performantes et précises [26].

Concernant les calculs d’écoulements, la méthode des volumes finis est actuellement la plus
développée et répondue et ce essentiellement pour ce qui touche a la turbulence ou a la
combustion. Pour le reste, volumes finis et éléments finis sont a peu prés équivalents.

Il semblerait que le choix d’une méthode mixte privilégiant les volumes finis pour le
traitement des termes convectifs et les éléments finis pour les termes diffusifs soit le
meilleur compromis [26].

De plus, au sein d’une technique de résolution, le choix doit ensuite se porter sur les
algorithmes de résolution surtout lorsque le systeme a résoudre s’avere non linéaire. Le
choix étant vaste, il ne sera pas détaillé ici.
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Figure I.1 : Vue d’ensemble des *’ingrédients’’ du couplage [26]

V. Couplage fluide-structure

L’étude numérique du couplage entre une structure et le fluide qui le contourne peut
présenter différents degrés de couplage selon les non linéarités en jeu. Ces dernieres
peuvent étre d’origine physique (phénomenes en présence) ou géométriques. Le cas
extréme correspondant a la technique de couplage la plus rigoureuse consiste a considérer
les deux systémes physiques en un seul et de le résoudre [26]. 1l constitue un couplage
numérique dit ‘‘fort’’. Dans ce couplage les équations des deux milieux sont parfaitement
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liées et sont résolues en simultané. Les deux codes s’échangent mutuellement des
informations éventuellement plusieurs fois lors d’un pas de temps.

Ce type de couplage, développé dans le cadre de I’aéroélasticité, présente des inconvénients
majeurs : il demande la mise en place d’outils lourds, trés spécifiques et peu souples.

Au contraire de son différent dit couplage “’faible’” qui revient a maintenir isolé chaque
systeme se limitant a définir sur les frontieres qui leur sont communes, des variables elles
aussi communes. Les équations de base dans les deux milieux solide et fluide sont résolues
de maniere découplée et en échangeant séquentiellement les données a I’interface. Les deux
systemes restent donc indépendants et seules les données sont échangées. Les deux codes
s’échangent unilatéralement des informations lors d’un pas de temps.

Le niveau de complexité des programmes des deux systeémes rend peu opérationnels les
échanges dynamiques massifs de données.

Ce type de couplage peut présenter un risque de pertes d’information. Cependant, lorsqu’il
est traité avec suffisamment de précision, il présente des avantages majeurs. Tout d’abord,
il permet d’utiliser des modeles existants, validés et bénéficiant de 1’expérience des
spécialistes des différentes disciplines. Ensuite, il conduit a des outils généraux et évolutifs
puisque le remplacement ou 1’ajout de modeles peut se faire sans changements lourds [32].

VI. Nature des écoulements dans les turbomachines

Il est bien connu que 1’écoulement dans une roue de turbomachine est extrémement
complexe, en particulier dans un environnement multi étagé. Ceci est schématisé sur la
figure 1.2, ou I’on peut connaitre, dans le cas d’un compresseur axial, les composantes
suivantes: une surface de choc quand I’écoulement incident est supersonique ; les
écoulements secondaires ; les tourbillons dues aux jeux ; les tourbillons de coins, en pied et
en téte des aubages ; les couches limites pariétales. De plus, dans une configuration multi
étage 1’écoulement perd progressivement de son uniformité au fur et a mesure que 1’on
progresse dans la direction de I’écoulement [33]. L’écoulement est alors de nature
instationnaire, tridimensionnel et turbulent.

10
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VII. Flottement et oscillations de cycle limite dans les turbomachines

Les sources d’instationnarité rencontrées dans les turbomachines sont multiples. Tout
d’abord, nous distinguerons les instationnarités périodiques des instationnarités non
périodiques. Dans ce dernier cas, il s’agit de phénomenes liés aux régimes transitoires de la
machine (arrét, démarrage...), ou encore dus a la nature chaotique de 1’écoulement
turbulent. Les phénomenes instationnaires périodiques se divisent également en deux
catégories : ceux corrélés avec la vitesse de rotation de la machine et ceux décorrélés avec
la vitesse de rotation, tels que les lachers tourbillonnaires des bords de fuites des aubes, le
décrochage tournant, le pompage, ou encore le flottement aéroélastique /35].

Les instabilités de flottement sont des instabilités aéroélastiques d’un systeme couplé
fluide-structure. Les oscillations de la structure sont induites par 1’interaction entre
I’écoulement et les modes élastiques de la structure. Les deux types de flottement le plus
souvent cités dans la littérature sont d’une part le flottement de décrochage (stall flutter) qui
se produit quand il y’a séparation de I’écoulement du profil. Le décollement du flux
entraine alors des réactions aérodynamiques non linéaires par rapport au mouvement de la
structure. En ce qui concerne les ailes d’avions, une séparation se produit notamment pour
des angles d’incidences importants. Le deuxieme type de flottement est le flottement
bimode (coalescence flutter) qui est lié a I’existence de deux fréquences propres voisines,
en général les modes de flexion et de torsion, qui sont mises en coincidence pour une
certaine gamme de vitesses de I’écoulement. Contrairement au flottement de décrochage, le
flottement bimode peut se produire méme pour des angles d’incidence faibles.

L’étude des systemes structure- fluide en écoulement est d’une grande importance pratique
, en effet I'écoulement étant un réservoir d’énergie, des instabilités sont possible,
conduisant souvent a des niveaux vibratoires dangereux .

Le phénomene de flottement et I’influence que peuvent avoir des non linéarités structurales
sur ce dernier ont été mis en évidence par un grand nombre d’auteurs. Ces travaux
concernent aussi bien I’aspect théorique que des études expérimentales [36].

Si 'on prend en compte des non linéarités d’origine structurale ou aérodynamique, le
comportement dynamique du systeme couplé est plus complexe. Au lieu d’un départ
directement en flottement, on peut observer des oscillations périodiques pour une certaine
gamme de valeurs de parametres. Ces oscillations sont appelées les oscillations de cycles
limites (LCO comme Limit Cycle Oscillations). Les méthodes classiques basées sur
I’utilisation de méthodes linéarisées pour le fluide ne sont pas en mesure de prévoir
I’amplitude des LCOs et leurs apparitions. Ceci est logique deés que les LCOs sont
provoquées par les non-linéarités du fluide. De plus, la plupart des méthodes de résolution
classique du flottement sont basées sur une approche fréquentielle alors que la résolution
des systemes non-linéaires nécessite une résolution dans le domaine temporel.

Méme si la dangerosité des cycles limites est moindre, le vieillissement prématuré des
structures nécessite leur prédiction. Seule une simulation directe temporelle peut Etre
utilisée pour la prédiction des LCOs. De plus, I’aérodynamique transsonique est fortement
pilotée par les effets visqueux et il est préférable alors d’utiliser des méthodes
aérodynamiques résolvant les équations de Navier-Stokes.
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VIII. Résolution des écoulements en turbomachines

Comme 1’aéroélasticité s’occupe de I'interaction entre la dynamique de la structure et
I’aérodynamique, dans le contexte des turbomachines, les modeles développés doivent
décrire avec précision les déformations des aubes ainsi que 1’écoulement dans ces
machines.

Quoique la dynamique de la structure puisse €tre bien représentée par une analyse linéaire,
il est généralement convenu que les effets aérodynamiques instationnaires sont
extrémement complexes. Au moins il faut modeler quelques détails de 1’écoulement comme
les efforts des aubes, la viscosité, les conditions aux limites pour obtenir une analyse
réaliste. Une meilleure compréhension des phénomenes physiques est essentielle pour
améliorer les performances et la conception des turbomachines modernes.

La plupart des techniques de dessins actuelles sont basées sur une analyse aérodynamique
stationnaire, alors qu’une turbomachine génére un é&coulement hautement 3-D,
instationnaire et périodique en temps. Il devient donc important de pouvoir évaluer le plus
précisément possible 1’influence des instationnarités périodiques, notamment sur la
génération des pertes, et d’étendre les techniques de conception de maniére a prendre en
compte les phénomenes instationnaires. Les simulations numériques instationnaires se
placent donc comme un outil prometteur pour la conception de turbomachines
performantes, a condition toutefois d’étre d’un cofit de calcul abordable [35].

Au cours des dernieres années, le développement des moyens informatiques accompagné
par la réduction des temps de calculs et des cofits, ont permis de mieux connaitre la
structure fine des écoulements en turbomachines, d’approcher de facon plus approfondie les
processus physiques qui gouvernent leur fonctionnement et d’analyser, avec une précision
accrue, les phénomenes internes. Pour ce faire, la solution idéale est la résolution des
équations de Navier-Stokes tenant compte du caracteére tridimensionnel, instationnaire et
visqueux de 1’écoulement. Cependant, cette modélisation est mal adaptée au stade de
dimensionnement d’une machine. Confronté a ces problémes, le souci de la majorité des
constructeurs de turbomachines est de disposer d’outils de conception et d’analyse rapide
suffisamment précis. Ces outils doivent donc opérer avec des modeles moins sophistiqués
en décomposant 1’écoulement tridimensionnel en deux écoulements bidimensionnels,
permettant a la fois une précision suffisante et une réduction importante des délais des cofits
de développement.

L’un des objectifs du groupe thématique GT1 du LEMFI (Laboratoire d’Energétique et
Mécanique des Fluides Interne de 1’école Nationale Supérieure d’Arts et de Métiers de
Paris) « Analyse et conception des turbomachines » est le développement de codes rapides,
précis, expérimentalement validés et utilisable sur PC pour satisfaire les exigences de ce
type de constructeurs.

Dans ce cadre, depuis vingt ans, les codes développés par le GT1 permettaient, a partir du
cahier des charges (hauteur, débit et vitesse de rotation) fourni par le constructeur, d’obtenir
a la fois la géométrie de la machine et ses caractéristiques globales a savoir : déflexion,
hauteur, pertes et rendement en fonction du débit. Ces calculs répondent aux divers critéres
de dimensionnement et d’analyse. Selon ses actions spécifiques, ces codes sont destinés
aussi bien au dimensionnement et a I’analyse des machines classiques axiales, centrifuges
et mixtes. Ces codes validés, la politique du groupe s’est orientée vers le développement
d’outils d’analyse plus fine de 1’écoulement interne dans les turbomachines. Ces outils
tiennent donc compte de la décomposition de 1’écoulement 3D et traitent soit I’écoulement
aube a aube soit I’écoulement méridien [37].
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VIIL.1 Approches linéaire et non linéaire

Actuellement il existe deux approches distinctes pour la résolution des écoulements
instationnaires dans les turbomachines. La premiére est I’approche linéaire (time linearized
approach) et la seconde est 1’approche non linéaire (the non linear time marching
approach).

Plusieurs recherches ont été dirigées pour la résolution des équations non linéaires d’Euler
et de Navier-Stokes. Les tentatives de résolution de ces équations ont été réussies mais a
des colts prohibitifs. Les méthodes non linéaires demandent beaucoup de temps de calcul
et de moyens comparées aux méthodes linéaires. Cet inconvénient a empéché la possibilité
d’utiliser ces méthodes non linéaires dans le processus de la conception des turbomachines.
Au cours des dernieres années beaucoup d’analyses des écoulements basées sur 1I’approche
linéaire ont été développées pour le calcul des écoulements instationnaires dans les grilles
d’aubes et spécialement les écoulements instationnaires qui sont produits par le phénomene
de flottement.

Les premieres méthodes linéaires développées par Verdon et Caspar [38] étaient basées sur
I’hypothése de 1’écoulement potentiel en deux dimensions. Donc ces méthodes n’étaient
pas appropriées pour les écoulements transsoniques avec chocs importants.

Lorsqu’on se place dans un cadre simplifié linéaire, I’analyse du systeéme couplé prédit que,
en présence de petites perturbations et pour une certaine valeur critique d’un parameétre
caractéristique de 1’écoulement, 1’amplitude des oscillations croit exponentiellement. Le
systéme subit alors une instabilité appelée flottement conduisant a sa rupture. Remarquons
que le parametre caractéristique de I’écoulement généralement choisi est la vitesse de
I’écoulement en amont ou la pression totale. D’un point de vue mathématique, et toujours
en se placant dans un cadre linéaire, les mouvements du systeme couplé sont solution d’un
systeme différentiel linéaire. Dans ce contexte, le flottement apparait quand la plus grande
partie réelle d’une valeur propre de ce systtme dynamique (auparavant négative) devient
positive.

Dans les années 30, les premiers modeles mathématiques destinés aux calculs de réponses
aérodynamiques instationnaires ont €été introduits par Wagner [39], Kussner [40] et
Theodorsen [41]. Tls développerent des méthodes permettant le calcul des forces
aérodynamiques pour un profil bidimensionnel dans un écoulement incompressible
subsonique. Ces méthodes, qui s’appuient sur [’utilisation de fonctions indicielles,
permettent de calculer les forces aérodynamiques dans le domaine fréquentiel d’un profil
soumis a une rafale discrete (fonction de Wagner [39]), a un saut unitaire de 1’angle
d’attaque (fonction de Kiissner [40]) ainsi que pour un profil soumis a un mouvement
sinusoidal (fonction de Theodorsen [41]). L’analyse de la stabilit¢ est généralement
effectuée dans le domaine fréquentiel, Breitbach [42] a été parmi les premiers dans les
années 70 a introduire des non linéarités structurales dans ces modeles.

Hall et Grawly [43], Hall et Clarck [44] et Holmes et Chuang [45] ont traité les équations
d’Euler en deux dimensions suivis par les travaux de Hall et Lorence [46] qui ont
développé le modele d’Euler en trois dimensions.

Au cours de travaux récents Clarck et Hall [47] ont utilisé 1’approche de linéarisation des
équations de Navier-Stokes pour analyser les écoulements visqueux instationnaires dans les
grilles d’aubes mais leur travail était limité aux écoulements laminaires.

Holmes et Lorence [48] ont présentés une analyse des équations de Navier-Stokes en trois
dimensions avec un modele de turbulence k-.
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Récemment Clark et Hall [49] ont appliqué la technique de linéarisation pour les équations
de Navier-Stokes moyennées en deux dimensions pour analyser 1’écoulement visqueux
instationnaire résultant des vibrations des aubes d’une grille de ventilateur en mode de

torsion. Suite aux travaux qui ont été réalisés et aux résultats qui ont été obtenus par les
chercheurs cités dans la littérature on peut conclure que la méthode linéaire est tres efficace
pour analyser un écoulement instationnaire, dans une turbomachine, dont 1’instationnarité
est due aux mouvements des aubes. Le seul inconvénient de cette méthode est le fait qu’elle
soit limitée aux excitations de faibles amplitudes [50].

Des études plus récentes concernent la prise en compte de non-linéarités structurales et
aérodynamiques dans un écoulement transsonique. Dans les références [51, 52] et plus
récemment dans la référence [53], les calculs sont effectués pour un profil 2D en utilisant
les équations d’Euler. Dans ces approches on néglige la viscosité et par conséquent, les
résultats ainsi obtenus ne permettent pas de prendre en compte la couche limite ou encore
de décrire le cas ou un décollement de 1’écoulement a lieu.

IX. Méthodes d’analyse des instabilités aéroélastiques

Les techniques actuelles pour la détection des instabilités en interaction fluide-structure
rentrent dans deux catégories bien différenciées [54]. On peut situer, dans une premicre
catégorie, les méthodes d’analyse instationnaires des phénomenes aéroélastiques. Il s’agit
de résoudre le probléme instationnaire couplé fluide-structure en prenant comme donnée
initiale un mode structural associé a 1’instabilité, ou a défaut, une combinaison des modes
plus représentatifs du mouvement de la structure. Puis une analyse de I’amortissement du
déplacement de la structure permettra de conclure sur la stabilité ou I'instabilité du systeme.
Ces méthodes, pouvant devenir inabordables en temps de calcul, permettent d’utiliser des
codes de calcul fluide-structure évolués et précis. Ce type de méthodes ne sera pas abordé
dans cette theése. Dans une deuxieéme catégorie on peut classer les méthodes de recherche de
conditions d’instabilités. 1l s’agit de déterminer pour une gamme précise de parametres
(vitesse de 1’écoulement, géométrie, etc.) les conditions dans lesquelles le systeéme est
prédisposé a étre instable. En se placant dans un cadre linéaire, le probleme se réduit a la
détermination des fréquences propres de vibration du systeme couplé autour d’une
configuration d’équilibre donnée. L’étude de 1I’amortissement (partie réelle de la fréquence
complexe) permet alors de conclure sur la stabilité ou I’instabilité de 1’état d’équilibre en
considération. Plus précisément, si 1’amortissement est positif les déformations de la
structure seront amorties ; par contre si I’amortissement est négatif, les oscillations vont
s’amplifier et le systétme devient instable. Le probléme consiste alors en la détermination
des fréquences de plus petite partie réelle [54].

Dépendant du cas étudié (tablier de pont, aile d’avion, faisceau tubulaire, aube de
turbomachine, tuyau sous écoulement axial, etc....) la structure est modélisée comme un
corps rigide ou comme un corps déformable. Ce choix est caractérisé par le type de
mouvement jugé plus représentatif du phénomene en question. En ce sens, dans le cas
déformable, le mouvement de la structure est généralement représenté par un petit nombre
de déformées modales associées aux petites fréquences ou faibles amortissements (plus
susceptibles d’étre « excitées »).

Apres un calcul préliminaire des modes de vibrations de la structure d’intérét, une premiere
approche consiste a simplifier le probleme couplé, en supposant que la réponse du fluide
aux mouvements de la structure, peut étre «condensée » a partir d’un développement
caractérisé par des matrices de masse, d’amortissement et de rigidité dits « ajoutées » voir
référence [28]. L’obtention de ces matrices «ajoutées» demande des calculs
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aérodynamiques stationnaires et instationnaires non linéaires associés aux déplacements
modaux en question. La détermination des fréquences propres du systéme se réduit ainsi a

la résolution d’un probléme spectral matriciel quadratique, dont la taille est donnée par le
nombre de modes structuraux fixés au départ.

Une deuxieme approche plus générale, consiste a condenser 1’effet du fluide sans aucune
hypothese sur la réponse [55]. Ceci conduit, par contre, a un probléme aux valeurs propres
non linéaire qui est souvent résolu par une méthode de double balayage: le premier sur les
modes pris en considération et le deuxiéme sur la vitesse aérodynamique. Cette méthode
demande des résolutions aérodynamiques linéarisées associés a des mouvements
sinusoidaux de I’interface pour des nombreuses fréquences. Des méthodes d’interpolation
linéaire ou de représentation par des fractions rationnelles de la réponse, permettent de
réduire le nombre d’appels au solveur fluide linéarisé.

Méme si cette derniere méthode n’impose aucune expression particuliere sur la réponse de
fluide, elle demande la résolution d’un probléme aux valeurs propres non linéaire, dont les
solutions obtenues par la méthode de double balayage ne correspondent pas forcément aux
fréquences de plus petite partie réelle. En d’autres mots la méthode peut ne pas fournir les
« pires » amortissements du systeme.

La méthode de calcul développée et proposée, est basée sur un concept relativement simple.
Partant du constat que chaque domaine fluide et structure, ayant développé a ce jour des
outils performants qui lui sont propres, la maniéere la plus simple de les coupler est alors
d’établir un dialogue entre les deux domaines pour permettre une remise a jour réguliere
des données communes. Ces données seront pour la structure, les sollicitations surfaciques
comme la pression par exemple. Quand au fluide, il s’agira de la position actuelle des
parois flexibles qui I’entourent ainsi que leurs vitesses. Par analogie a un dialogue oral ou
des personnes parlent successivement, les codes échangent leurs données de la méme
maniere. Le couplage entre codes fluide et structure se fait de la facon suivante: on calcule
dans un premier temps, les chargements fluides exercés sur la structure. Ensuite ce
chargement est utilisé pour le calcul mécanique et on en déduit le déplacement de la
structure utilisé comme condition limite du calcul fluide a I’itération suivante. Toutefois la
gestion des conditions limites en particulier pour la prise en compte de parois mobiles avec
des écoulements turbulents reste un probléme complexe [15].

Cependant, différentes approches existent pour simuler le comportement de la structure et
dépendent du type de probléme. On peut considérer de petits déplacements dans le cas d’un
solide élastique subissant des vibrations de faible amplitude [56 a 61] ou lorsque 1’on résout
des problémes de profil d’aile NACA en aérodynamique [62 a 67].
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I. INTRODUCTION AUX TURBOMA CHINES

Le mot «turbomachine » est généralement utilis€é pour les machines tournantes qui
transforment 1’énergie d’un fluide. Une turbomachine est un ensemble mécanique de
révolution comportant une ou plusieurs roues mobiles munies d’aubes, formant des canaux
au travers desquels un fluide s’écoule. L’échange d’énergie s’effectue dans le rotor et
résulte du travail des forces aérodynamiques exercées sur les aubes par le fluide.

Un premier classement naturel des turbomachines est fait a partir de la nature du fluide
utilisé. Selon ce critere, elles peuvent appartenir a deux groupes : les machines a fluides
incompressibles  telles que les pompes, les ventilateurs et les machines a fluides
compressibles, dont les compresseurs.

On distingue les compresseurs axiaux (fig. II.1a) et les compresseurs centrifuges (fig. 11.1b).
Dans la suite de ce travail, seul le cas du compresseur axial est considéré.

STATOR
STATOR ETATOR
CARTER
CARTER
—
MEL M EL gl
ROTOR
Figure Il.1a : Schéma de principe Figure I1.1b : Schéma de principe
d'un compresseur axial [68] d'un compresseur centrifuge [68]

Les turbomachines sont employées dans de nombreux secteurs et couvrent une gamme
d’applications tres large. Ces machines sont au cceur de nombreux processus industriels,
comme la production d’énergie thermique et nucléaire, la propulsion aéronautique et
spatiale ou encore I’automobile et la distribution d’eau,... Une bonne compréhension des
écoulements dans ces machines est indispensable pour accroitre leurs performances et
diminuer leur cofit d’exploitation.

Les écoulements dans les turbomachines sont caractérisés par quatre aspects essentiels [33,
70], qui sont: la tridimensionnalité, la viscosité, l’instationnarit¢ (méme en régime
stationnaire) et les transferts thermiques.

L'instationnarit¢ dont les origines sont multiples, est un phénomene inhérent aux
écoulements. La figure 1.2 présente un classement des principaux phénomenes
instationnaires qu'on peut rencontrer dans les turbomachines, suivant leur origine. Cette
classification a été aussi proposée par S. Callot dans le cas d’un compresseur.

Tout d’abord, nous distinguerons les instationnarités périodiques des instationnarités non
périodiques. Dans ce dernier cas, il s’agit de phénomenes liés aux régimes transitoires de la
machine (arrét, démarrage...), ou encore dus a la nature chaotique de 1’écoulement
turbulent. Les phénomeénes instationnaires périodiques se divisent également en deux
catégories : ceux corrélés avec la vitesse de rotation de la machine et ceux décorrélés avec
la vitesse de rotation, tels que les lachers tourbillonnaires des bords de fuites des aubes, le
pompage, ou encore le flottement aéroélastique [35].
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| Phénoménes Instationnaires |

| Mon périodigues | |  Périodiques |
Régime Nature Décomélés Corrélés
transitoire chaotique avec () avec 1
- Variation de © - Turbulance - Flottement | Stable | | Instable |
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Figure I1.2 : Classification des instationnarités présents dans les écoulements de turbomachines [68] [69]

I1. EQUATIONS GENERALES

Dans cette section, nous présenterons 1’ensemble des équations générales de la mécanique
des fluides sur lesquelles sont basées les équations régissant les écoulements dans les
turbomachines.

Le mouvement d’un fluide comporte généralement des déplacements et des déformations
qui peuvent étre trés supérieures a ce qu'un solide peut tolérer, cependant la description
Lagrangienne traduit mal ces fortes déformations fluides (par exemple : les tourbillons) le
maillage devient rapidement inacceptable et les éléments peuvent s’enchevétrer, ceci
entraine de nombreux problémes numériques que 1’on souhaite éviter. Il est donc plus
commode de décrire en variables Eulériennes plutot qu’en variables Lagrangiennes.

En description Eulérienne le maillage est fixe, le milieu continu se déforme par rapport au
maillage. La description Eulérienne est souvent utilisée en mécanique des fluides. Les
équations présentent des termes de convection non linéaires qui demandent un traitement
numérique particulier.

Les relations nécessaires pour prédire 1’évolution d’un écoulement monophasique au sein
d’une géométrie donnée sont les équations de Navier-Stokes issues des principes habituels
de la mécanique. Les équations de Navier-Stokes tridimensionnelles sont constituées des
équations de conservation de la masse, de la quantité de mouvement et de I’énergie. Une
équation complémentaire associant la masse volumique a la pression et a la température est
nécessaire : c’est la loi d’état du fluide.

Les variables qui en découlent dans le cas le plus général sont la masse volumique, les trois
composantes de la vitesse, la pression et la température du fluide. Ces variables sont toutes
fonction des coordonnées de 1’espace et du temps.

Dans beaucoup de cas (telle que la résolution numérique des équations de Navier-Stokes),
les équations exprimées en termes de variables "conservatives" sont tres utiles [37]. Ces
variables, telles que p, pu, pv, pw et pe, qui incluent la masse volumique s'appellent
variables conservatives. Quand des variables "conservatives" sont utilisées dans un schéma,
les équations discrétisées conservent d'une facon plus précise la masse, la quantité de
mouvement et I'énergie. Ceci peut étre un avantage dans des écoulements hypersoniques,
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parce que les équations sous forme conservative satisfont les relations de Rankine-Hugoniot
et produiront les conditions correctes de saut a travers les chocs. Un autre avantage est que
la forme de ces équations peut étre interprétée en tant que lois intégrales sur le volume de
controle des mailles de calcul [71].

Les formes différentielles de I'équation de continuité et 1'équation de conservation des
quantités de mouvement peuvent €tre obtenues a partir des relations intégrales sur un
volume de contrdle et par l'application du théoréme de la divergence. Les équations
régissant I'écoulement peuvent étre exprimées ainsi:

II.1 EQUATION DE CONTINUITE :

L’équation générale de conservation de la masse s’écrit :
jipdg+§p\7d§:o (IL1)
ot st '

p :masse volumique , V :vecteur vitesse , 2 :volume de contréle, S : surface de controle .

Sous forme différentielle :

%—f + div(p.V)z 0 ou encore aa—/? + 6(,0\7): 0 (I.2)

ap

L’équation de continuité formule la conservation de la matiere. Le terme > est le taux de
t

variation de la masse volumique en un point fixe donné. Le terme div(p.V) décrit le bilan
de flux de matiere a travers la frontiére d’un volume élémentaire.

I1.2 EQUATIONS DE QUANTITE DE MOUVEMENT :

fg% pVdQ+§ pV v.a5)=_pf.d+ {745 (IL.3)

f, : forces de volume, & : tenseur des contraintes .
Ce tenseur des contraintes a pour expression :

oc=—pl+7 (IL.4)
ou pour un fluide Newtonien T représente le tenseur des contraintes visqueuses et p la

pression statique, tandis que 1 désigne le tenseur unité.
En appliquant le théoréeme (de Gauss) de la divergence 1’équation (I1.3) devient :

jg% pvaQ+[Vlpv @V = pf o+ [Vodo

L%pva@ +Ij-(ﬂ‘7 ®V Q- [ pf.da+ W(— pl +7
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Sous forme différentielle :

%(pV)+ V.oV @V )+ V(pl ~7)= o (IL5)

L’équation de quantit¢ de mouvement formule 1’équilibre dynamique d’un volume
élémentaire.

Le terme ai(pV)+ 6(,017 ®17) décrit les effets inertiels dont on peut distinguer deux
t

composantes :

opvV . o » :
e Leterme 'g; qui est le taux de variation de la quantité de mouvement du fluide et
t

il est relatif a I’inertie instationnaire.
e Leterme div(pW) est relatif a I’inertie convective du fluide.
En plus des efforts inertiels 1’équation comporte les termes de contraintes issus du tenseur
de Stokes, on y distingue :
e Un terme de pression hydrostatique : gradp

e Un terme de dissipation visqueuse : div
I1.3 EQUATION DE CONSERVATION DE L’ENERGIE :

Pour obtenir 1’équation de 1’énergie, il faut faire appel au premier principe de la
thermodynamique qui énonce que la dérivée temporelle de I’énergie totale (énergie interne
plus énergie cinétique) est égale a la puissance de tous les efforts extérieurs au domaine
agissant sur le fluide contenu dans le domaine, dans le mouvement du fluide, a laquelle il
convient d’ajouter le taux de chaleur recu par le fluide, contenu dans le domaine, et
provenant de I’extérieur de celui-ci. En groupant toutes les contributions 1’équation de la
conservation de I’énergie, sous forme intégrale s’écrit :

J, 2 plde+§ pEV.dS = pEVedS +] o7V +a, i+ (VWS ars)

Apres transformation des intégrales de surface en intégrales de volume I’équation sous
forme différentielle s’écrit :

—

%(pE) +V(pVE)=V.(kVT)+ ?’GV)JF W, +q, (IL7)

En introduisant 1’enthalpie totale du fluide H exprimée par :

—2 —2

H:h+V—:e+£+V—:E+£ (I1.8)
p 2 P
Et en développant le terme V.(E.V) I’équation (II.7) devient :
p) [ - . =_
(PE)+V.|pVH —kVT -7V |=W, +q, (I1.9)

o

20



These de doctorat — F. Brahimi

VZ
E=e +7 : énergie int erne totale, e : énergie int erne, h : enthalpie statique
PEV : flux de convection, —kAT : flux de diffusion
k : coefficient de conductivité thermique et T : température absolue (totale)

qp : sources de chaleur autres que la conduction (radiations,réactions chimiques )

W= pfev :travail des forces de volume fe, GV :travail des forces de surface

Pour des écoulements compressibles, le transport et la génération d'énergie sont couplés a la
dynamique du mouvement du fluide, et donc 1'équation d'énergie doit étre résolue en méme
temps que les équations de continuité et de quantité de mouvement.

Dans un repere absolu les équations de Navier-Stokes (II.2), (IL.5) et (IL.9) régissant un
écoulement tridimensionnel s’écrivent, sous forme compacte, sous la forme suivante :

P pvV 0
%MMVW®@mh;=@ (IL.10)
PE| I oVH -7V -k VT Wrtan
En posant :
p . pv 0
Q=|pV| avec V={v ; }“=pl7®17+pT—; et So=pfe
PE W pVH =7V — kYT W+ qu

On obtient la forme générale contractée: suivante :

00 =
—=4+V.F=S II.11
ot " ¢ (LD

En coordonnées cartésiennes, cette relation s’exprime :

oF
a—Q+aF"+ ”+an =S, ou 0,0+0, F+d AH+d, % =S8 (I1.12)
ot ox dy oz !

7y, 7 et 7 sont les composantes de 7 soit :

pu PV ow
pul+p-1, puy—1,, PuUw—7
= |puv—1, s A= |pv? +p-7, 7 =|pyw—1T, (IL.13)
puw—7 puw =7, pw' +p—17.,
- oT -~ oT - oT
uH—Tv)—k.— _,)___ _.)_'_
P v ox pvH —\tv) —k % pwH —\tv), —k >
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tandis que :
0

Yo
pu A o
Q=|pv| et S,=|of, (11.14)
oW
PE

prZ
Wf+qH

I1.4 RELATIONS THERMODYNAMIQUES:

En outre, une équation complémentaire associant la masse volumique a la pression et a la
température est nécessaire.Le fluide considéré est compressible et visqueux. L’équation
d’état associée a la compressibilité du fluide s’écrit :

Loy (IL15)
P
Pour cloturer le systeme d’équations régissant 1’écoulement nous utilisons des relations
thermodynamiques entre les variables d’état.
Dans le cas d’un gaz parfait, en utilisant les équations (I.8) et (II.15), la pression est
obtenue par la formule suivante :

p=(y—1)pe (I1.16)

c
oll y=- désigne le rapport des chaleurs spécifiques ¢, et ¢, a pression et & volume
v

constants respectivement.

Dans le cas d’un repere fixe nous avons, en tenant compte de (I11.14) :

(IL.17)

72 72 72
E=e+V7:>e=E—V7:> p=(}(—1)p(E—V7J=(l—l)p(E—

u2+v2+wzj

Les équations (I.10), (IL.15) et (II.16) fournissent six équations (dans I'écoulement
tridimensionnel) pour six inconnues : v, p, p, T.

I1.5 EQUATIONS CONSTITUTIVES

Nous nous placons dans le cadre des fluides isotropes et Newtoniens compressibles sachant
que tous les gaz (donc I’air), mais aussi de nombreux liquides (comme 1’eau) vérifient cette
hypothese. Un fluide est isotrope lorsque la relation entre les composantes du tenseur des
contraintes visqueuses et celles du taux de déformation est identique dans toutes les
directions. Il est par ailleurs Newtonien dans le cas ou cette relation est linéaire, via la
viscosité qui traduit les effets de frottement interne au fluide.

Pour ce type de fluide (fluide de Navier-Stokes) les composantes du tenseur des contraintes
de viscosité s’expriment par la relation suivante :
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I[ ov; 9v; v
tp=2u ||+t +A =k s aug)
2(dx; o oxy
taux de déformations linéaires taux de dll.atanon
volumique
qui s’écrit encore :
7, = ulv, +v,, )+ 0, (1L.19)
ou :
T, : tenseur des contraintes visqueuses dont les éléments dépendent du taux de déformation
du fluide

M : viscosité dynamique moléculaire.
A : deuxieme viscosité dynamique moléculaire.
0, : symbole de Kronecker (6, =1 quand i = j et 5, =0 quand i # j)

Peu de choses sont connues sur cette deuxiéme viscosité dynamique dans la mesure ou son
effet est peu important en pratique. Il semble malgré tout, pour un fluide compressible, une
bonne approximation de 4 soit donnée par la relation :

A= _% p (I1.20)

I1.6 MODELISATION DE LA TURBULENCE

L’aérodynamique stationnaire et instationnaires d’un profil d’aile ou d’une aile en régime
transsonique a grand nombre de Reynolds nécessite une modélisation de la turbulence afin
d’améliorer la prédiction numérique des grandeurs aérodynamiques. La précision des
calculs aérodynamiques pour ce type d’écoulements est fortement dépendante de la
précision du traitement de la turbulence [72].

La modélisation de la turbulence est réalisée grace au modele de Spalart-Allmaras a une
équation de transport. Ce modele est largement utilisé dans I’industrie aéronautique et aussi
tres utilisé pour I’analyse des écoulements autour des profils. Il donne de trés bons résultats
en terme de compromis colit / calcul [72]. D’autant plus, ce modele nécessite moins de
temps de calcul que les autres modeles. Selon Gerolymos et al, (2001) [73] certains auteurs
prétendent que les modeles a deux équations de transport sont numériquement difficiles et
que les modeles aux tensions de Reynolds sont encore plus instables. Ce mythe a conduit
quelques auteurs a développer des modeles tres éloignés de la physique comme celui de
Spalart-Allmaras qui (sous prétexte de robustesse) proposent une équation de transport pour
une quantité qu’il n’est pas possible de définir physiquement : la viscosité tourbillonnaire
[14].

Le modele de Spalart-Allmaras a été congu initialement pour des applications aérospatiales
impliquant des écoulements limités par des parois. Il a ét€¢ montré que ce modele donnait de
bons résultats pour les couches limites ou coexistent des gradients de pression adverses.
Cependant, il est en train de gagner en popularité pour les applications des turbomachines

[14].
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Modéle a une équation de transport de Spalart Allmaras

Le modele de Spalart Allmaras est apparu en 1992 et a été développé en vue d’applications
aérodynamiques industrielles. Contrairement aux différentes approches de construction des
modeles de turbulence basés principalement sur une dérivation du modele k-g, ce modele
définit une équation de transport pour la viscosité turbulente construite de maniére
empirique. La construction de 1’équation de transport est effectuée a partir d’arguments
d’analyse dimensionnelle, d’invariance galiléenne et de dépendance sélective par rapport a
la viscosité moléculaire. La simplicité d’implémentation, la faible sensibilité au maillage et
la robustesse du modele sont des facteurs importants pour sa construction [72].

Le modele proposé par Spalart Allmaras résout 1’équation de transport pour une quantité
pour laquelle la forme de la viscosité cinématique turbulente a été modifiée.

La variable de transport dans le mode¢le Spalart Allmaras V est identique a la viscosité
cinématique turbulente a I’exception de la région proche de la paroi.

L’équation de transport définie par le modele de Spalart Allmaras s’exprime sous la forme :

ov ov s 1o (e~ ~ N
FrUG T @St V.GVE)+e,,(VF) ]-c, . (7 )[d_] (121
- production diffesion

convection destruction

avec ;" = pv la viscosité turbulente. La fonction d’amortissement f, est introduite pour

assurer que vV vérifie la loi de paroi dans la couche logarithmique, la couche de transition et
la couche visqueuse.
Cette fonction d’amortissement est définie sous la forme :

3 ~

v

fo = % avec  E=— (I1.22)
&+ v

Cette formulation confére a v, = ¥f, un comportement asymptotique en y* compatible

avec le schéma de longueur de mélange pondéré par la fonction de Van Driest.
Le terme de production est aussi modifié afin de préserver la couche logarithmique jusqu’a
la paroi :

- 5 &
S=S|+— avec =l-—— I1.23
| | de fv2 va 1+§3fv1 ( )
avec
$*=2Q,Q Q =@ u-ou) 11.24
s?|=20,9, e i =0 oM, (I1.24)

Q;; est le tenseur des taux de rotation et d la distance normale a la plus proche paroi. La
fonction f,, est donnée par la relation suivante :

£l = 1_% (11.25)

Le terme de dissipation (ou destruction) c,, f, (¥ /d )? dans I’équation (IL.21) doit s’annuler

dans la région externe a la couche limite. Pour assurer cela, le terme de dissipation est
pondéré par une fonction f,, définie par la relation suivante :
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6 6
f.(r)= g{?—c”g} o g=r+c,,(r* -7 (11.26)
8 + Ca)3

g est un limiteur afin de limiter les valeurs de la fonction f,.

r et f, sont égaux a 1 dans la couche logarithmique et décroit dans la région externe a la
couche limite.

Le jeu de parameétre du modele de turbulence de Spalart Allmaras est :

cp1=0.1355 cp2=0.622 ci=T71 o0=2/3 (I1.27)

I1.7 CONDITIONS AUX LIMITES

Un probléme d’écoulement consiste a chercher une solution des équations de la mécanique
des fluides qui satisfait a certaines conditions. Outre les conditions initiales a considérer si
le probléme est non stationnaire, il y’a lieu d’écrire les conditions aux limites compte tenu
des données. Ce qui est le plus important, pour aboutir a une résolution numérique
satisfaisante d’un probléme de mécanique des fluides, c¢’est d’avoir de bonnes équations ou
plutét un bon modele mathématique. Il faut obtenir des équations et des conditions
approchées qui soient bien cohérentes avec les conditions et les équations exactes de
Navier-Stokes.

La derniere étape permettant d’achever une passe de calcul est de spécifier les conditions
aux limites sur les frontieres du domaine de calcul. Pour cela il nous faut d’abord choisir les
conditions aux limites physiques que nous souhaitons modéliser puis les traduire
« numériquement ».

e Conditions aux limites physiques : la simulation numérique doit non seulement

prendre en compte le probleme physique intérieur mais aussi les conditions aux
limites que ’on doit imposer pour une modélisation correcte d’une situation
physique dans un domaine numérique de taille finie [74].
Ainsi, le probléme physique impose un certain nombre de conditions aux limites,
qui se traduisent par des relations entre les variables du probleme. Il nous faut
maintenant « traduire » numériquement ces conditions aux limites continues, afin
de calculer les valeurs des variables sur les frontieres du domaine a 1’aide des
valeurs que nous connaissons a I’intérieur du domaine de calcul.

e Conditions aux limites numériques : la transposition en termes discrets des
conditions aux limites peut étre effectuée de multiples manieres (voir par exemple
I’article de Hayder et al. [75]). Nous avons choisi de traiter le probléme des
conditions aux limites a 1’aide de 1a méthode des caractéristiques [76], [74].

Pour que le probléme soit donc bien posé il est nécessaire d’ajouter au systeme d’équations
un champ solution initial {U(%,7)}={U,(%,7,)} et un jeu de conditions aux limites.

Trois différentes types de conditions aux frontiéres sont a considérer.

25



These de doctorat — F. Brahimi

I1.7.1 Conditions pariétales

Pour les écoulements visqueux, une condition de non glissement est imposée aux parois,
qu’elles soient fixes ou non. Le cas général consiste a traiter un noeud se déplacant a la

vitesseVp : la condition de non glissement requiert alors 1’égalité entre les composantes

normales et tangentielles des vitesses du fluide V = (i, v)et de la paroi \7,, = (Vpx,Vm, )

Ceci s’écrit :

Vi=V i et Vi=V, 7 (I1.28)
Cette condition sera imposée avant la résolution du systéeme en modifiant directement les
variables concernées au niveau de la matrice et du résidu.
La maniére d’opérer est de projeter les vitesses dans le repere défini par le vecteur normal
et le vecteur tangent a la paroi (ﬁ,f ) Ce changement de variables est classiquement obtenu

par I’intermédiaire d’une matrice de transformation P :
V,=V u-Vv
A T P (I1.29)
Vi=Vr v=Vpy

Il suffit ensuite d’imposer V, =V, et V, =V . Le systtme résolu, les composantes

. L R . . . 1
(u,v)de la vitesse sont alors calculées a 1’aide de la transformation inverse P™'.

I11.7.2 Frontiéres entrées et sorties

Le nombre de conditions requises pour les traiter varie selon que I’écoulement est
supersonique ou subsonique. Pour ce faire, il est d’usage de faire appel a la théorie des
caractéristiques qui peut se résumer de la maniere suivante :"dans tout écoulement,
Uinformation est transmise le long de lignes (dans un espace spatio-temporel) appelées
lignes caractéristiques'. Le sens de propagation dépend du signe des valeurs propres
du jacobéen F.n a la normale de ces frontieres ou F est le vecteur flux.

Ces valeurs propres sont : \7.71, Vii+ c, V.ii—c on V est le vecteur vitesse locale de
composantes (i, v) et ¢ la célérité locale du son.

Ainsi, toute information entrante doit étre fournie (connue) et toute information sortante
libre d’évoluer. Numériquement, cela se traduit par :

e Entrée subsonique: dans le cas d’une entrée subsonique, les vitesses
caractéristiques A= =uet A =u+csont  toutes  positives,  leurs

caractéristiques associées transportent des informations extérieures au domaine de
calcul. Dans ce cas trois conditions sont imposées, généralement les deux
composantes u et v de la vitesse et la pression p ou bien u, v et la température a
I’entrée et une condition calculée.

e Entrée / sortie supersoniques : dans ce cas le traitement des conditions aux limites
est plus facile. En effet, toutes les caractéristiques sont du méme signe,
I’information se propage de 1’amont vers I’aval. En pratique on fige toutes les
grandeurs a I’entrée et on laisse la sortie libre en faisant une extrapolation au
premier ordre en espace et en temps des variables non conservatives.
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e Entrée supersonique : quatre conditions imposées portant généralement sur u, v, p
et T.

e Sortie supersonique : zéro condition imposée et quatre conditions calculées.

e Sortie subsonique : dans le cas d’une sortie subsonique, seule la valeur propre A,

est négative, I’amplitude associée, @, , est modifiée en conséquence afin de prendre

en compte I’'information venant de I’extérieur. une condition imposée, p., et trois
conditions calculées.

ITI. APPLICATION AUX ECOULEMENTS DANS LES
TURBOMACHINES

Les équations utilisées pour résoudre les écoulements dans les turbomachines dérivent,
généralement des équations de Navier-Stokes et sont accompagnées dhypothéses
simplificatrices, associées a des considérations sur la géométrie, les bilans énergétiques ou
la séparation des vitesses en une valeur moyenne et une partie fluctuante. Les écoulements
dans les turbomachines aéronautiques sont principalement gazeux et généralement
constitués d’air, ce qui nous permet de négliger les forces volumiques dans le systéme
d’équations.

III.1 EQUATIONS PARTICULIERES POUR LES TURBOMA CHINES

D'une maniere générale, les écoulements dans les turbomachines sont tridimensionnels,
instationnaires, visqueux, turbulents et compressibles [37].

Depuis longtemps, les concepteurs ont traité 1'écoulement tridimensionnel complexe dans
les machines comme la superposition d'un certain nombre d'écoulements bidimensionnels.
La premiere formalisation de cette idée a été proposée par Wu en 1952 [77]. Ceci a permis
une démarche simplifiée du tracé des pales ou des techniques de sélection de profils. Wu a
démontré qu'en combinant les différentes composantes des équations dynamiques qui
régissent 1'écoulement, on peut obtenir des systemes d’équations pour les deux types de
surfaces définies en figure I1.3. Cette décomposition est a l'origine de deux types
d’écoulements : I'écoulement "méridien" et I'écoulement "aube a aube". C'est ainsi que ces
deux types des surfaces S; et S, sont appelées, respectivement, surfaces aube a aube et
surfaces méridiennes. On peut définir un nombre arbitraire de surfaces de chaque type, mais
Les méthodes les plus utilisées considérent une seule surface méridienne moyenne.

Cette simplification équivaut a négliger les différences induites par la proximité des pales
sur les surfaces aube a aube. Néanmoins, la méthode proposée par Hirsch et Warzee [78]
prend en compte ces différences par les moyennes azimutales des équations dynamiques.
L'écoulement qui se développe sur chaque surface S; peut étre étudié a l'aide de la
transformation conforme qui transforme le systéme de coordonnées (m, 0) en (£, 7) et qui
permet de ramener la grille circulaire a la grille plane de la figure /1.4.
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Aubes

Figure I1.3 : Surfaces de courant au sein d'une turbomachine [66]

=
i

Figure 11.4 : Définition des parametres de l'écoulement dans le plan aube a aube transformé [37]

28



These de doctorat — F. Brahimi

L'écoulement tridimensionnel complet peut donc étre modélisé par une série de grilles
planes bidimensionnelles, chacune correspondant a une surface S; axisymétrique, plus ou
moins régulierement distribuées dans 1'espace annulaire. Normalement, six a dix sections
seront suffisantes pour représenter correctement 1'écoulement dans une machine classique
[37].

L'avantage de cette approche simplifiée réside dans le fait que 1'équation de 1’écoulement
peut étre appliquée a chaque section de fagon indépendante pour déterminer les triangles de
vitesse a l'entrée et a la sortie de chaque section. La tdche du concepteur consiste a
sélectionner la forme du profil pour obtenir la déflexion requise entre 1'angle [ a l'entrée et
l'angle [, ala sortie tout en limitant les pertes d'énergie par frottement.

La mécanique des fluides des aubages peut étre considérée sous deux aspects [79]:

- dans I’aspect canaux, on considere que le fluide est guidé par des parois qui délimitent
un canal ; cette conception est plus particulierement applicable aux machines
centrifuges.

- Dans I’aspect profils, on considere que le fluide s’écoule autour de profils ressemblant
a de petites ailes d’avion et cette conception est plus particulierement recommandée
dans 1I’étude des machines axiales.

Si on veut arriver a un prix de revient faible associé a un bon rendement, tout aubage doit
étre examiné successivement sous les deux aspects.
L’utilité du calcul de I’écoulement aube a aube s’explique par le fait que [50]:

e I s’agit souvent d’une étape utile avant 1’élaboration de cas plus compliqués, en
particulier au niveau des méthodes de calcul.

e Les calculs 2D sont souvent suffisants pour analyser I’influence de certains
parametres comme par exemple le pas relatif, la répartition de la courbure du
squelette, la répartition de la loi d’épaisseur etc....

e La conception de profils de base est souvent effectuée en 2D.

L’approche quasi 3D est bien adaptée et suffisante pour de nombreuses applications.
Cependant si I’on veut réellement optimiser une machine en cherchant des performances
tres élevées, il est nécessaire de déterminer de plus en plus finement 1’écoulement pour
connaitre d’abord tous les phénomenes qui se produisent et ensuite améliorer le
comportement du fluide en tout point. L’étape directement 3D devient alors indispensable.
L’aspect réellement 3D de I’écoulement provient essentiellement du gauchissement des
nappes de courant dans les roues sous 1’effet des gradients de pression radiaux qui varient
azimutalement par suite de la charge des aubes.

I11.2 EXPRESSION DES EQUATIONS DANS LE REPERE RELATIF (repére en
rotation)

Dans les turbomachines les systémes sont en rotation donc il est nécessaire de pouvoir
décrire le comportement du fluide par rapport a un systéme de coordonnées d’un référentiel
en rotation, Il est souvent utile, pour ce qui concerne 1’étude des turbomachines, d’exprimer
les équations régissant 1’écoulement en termes de la vitesse relative ce qui revient a les
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exprimer dans le repere relatif qui constitue le repere d’étude des turbomachines.

Nous considérons que les deux reperes cartésiens, absolu et relatif, possédent la méme
origine. Nous supposons que le systéme est en rotation continue avec une vitesse angulaire
o autour d’un axe (z) la composition du mouvement s’écrit :

— -

V=W+U=W+axr (I1.32)

V :vitesse absolue ; W : vitesse relative et U : vitesse d'entrainement
¥ @ vecteur position de composantes (x, v, Z) perpendiculaire a ' axe de rotation z
'

vitesse angulaire de composantes (O, 0, a))

I11.2.1 Equation de continuité

Puisque la vitesse d’entrainement ne contribue pas dans 1’équilibre de la masse, 1’équation
de continuité demeure invariante et peut €tre écrite dans le systéme relatif comme suit:

a_/t’ﬁ.(pv?): 0 (IL33)

I11.2.2 Equations de quantité de mouvement

En ce qui concerne les équations de quantité de mouvement, elles ne restent pas les mémes
dans les deux systemes de référence. Nous devons prendre en considération les effets dus a
la force de Coriolis ainsi ceux dus a la force centrifuge. La force de Coriolis par unité de
masse est définie par :

7., =—2loxw) (I134)

La force centrifuge par unité de masse est définie par :

— -

fo =—wx (a)x r)= o’ r (IL35)

En introduisant la vitesse relative dans 1'équation de quantité de mouvement (I1.3) et apres
calculs, les équations de la quantité de mouvement dans le systéme relatif prennent la forme
suivante :

dpW v v v S (= 4G
[, p LA+ [ pWW.dS)= [, pf.dQ+ [ pfe, d@+ [, pf..dQ~[ pdS+[7.dS  (1136)
Apres transformation des intégrales de surface en intégrales de volume on obtient :
opW = = — = = Ss( T =
o5 dQ+oV (PW ®W)dQ =], p fidQ+ [ pfoosdQ+ [y pfeensdQ+ [o V(=PI +7 ).

Sous forme différentielle 1’équation ci-dessus s’écrit :

a,g fV + V(oW @ W)= g7, + gy, + oy + V|- pl +7) (IL37)

30



These de doctorat — F. Brahimi

En introduisant les expressions (I11.34) et (I1.35) on obtient :

a’g—tw+v(pﬂ7 ®Vl7)=pfe—2p(ﬁ)xW)—p&)x(ﬁ)x7)—Vp+V? (11.38)

I11.2.3 Equation de conservation de l’énergie :

L’€équation de conservation de I’énergie dans le systéme relatif est obtenue en additionnant
le travail des forces centrifuges ; les forces de Coriolis ne contribuant pas dans I’équilibre
de I’énergie de I’écoulement. L’équation différentielle sous forme conservatrice s’écrit :

—2 —2 —2 —2
0 w U =l = w U =, T
gp{e‘FT—TJ V|:pW[/’l+T—TJ —kVT - TW] = Wf +4qy (1139)

avec W, = pﬁW. En considérant :

E=et————-; I=h+=————=H-iy (IL40)

la relation (I11.39) s’écrit aussi :

2 )+ 5 i i 7
E(pE)+ V|pWI—kVT —tW |=W, +q, (I1.41)
ou :

E : énergie totale relative par unité de masse.

I : appelée la rothalpie, elle représente 1’énergie totale dans un repére en rotation ; il s'avere

qu'elle est approximativement constante le long les lignes de courant.
I11.2.4 Relations thermodynamiques :

Dans le cas d’un repére en rotation nous avons :

T2 732 2 132
Ezer WU o p WU (1142)
2 2 2

D’ot en tenant compte de (I1.16), on en déduit :

p:(Z—l)p(E—WzgﬁzJ (1143)

Dans les deux reperes 1’enthalpie totale est exprimée par la relation suivante :

~x72 172
H:E+B=e+WT—U7+B (IL45)
p p
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Dans le repere relatif, les équations régissant un écoulement tridimensionnel sous forme
compacte prennent la méme forme que dans un repere absolu, seulement, le vecteur S prend
la forme suivante :

0

S;: pfe +pror+pfcen
Wf +4qy

En remplacant les différentes forces et le travail des forces extérieures par leurs expressions
on retrouve la forme suivante :

0
PLoxt pa)(a)x+ 2w, )
P oy + po(@y—2W, ) (11.46)

P ez
pfe'W + qH

%ot}
Il

III.3 ETUDE AERODYNAMIQUE

L’aérodynamique a pour but d’étudier les phénomenes qui se produisent lorsqu’un corps
solide est en mouvement relatif dans un fluide qui I’entoure [80].

L’aérodynamique des profils d’aile est une science tres récente dans le domaine de la
mécanique, puisque les premiers travaux de recherches numériques et/ou expérimentaux
remontent aux vingt unieme siecle [81]. L’aérodynamique d’un profil d’aile portant en
mouvement par rapport a son milieu environnant, a suscité, de longue date, 1’intérét des
chercheurs tant sur le plan fondamental qu’appliqué, et aussi bien numérique
qu’expérimental Kutta [82]; Joukovski [83]; Prandtl [84]; Sherwood [85]; Blum [86];
McCormick [87], Rasmussen [88].

Les motivations profondes de ces recherches trouvent leurs origines dans la connaissance et
la détermination des caractéristiques aérodynamiques des ailes de différents angles
d’incidences [89] numériquement et expérimentalement et dans leurs applications a un tres
grand nombre de problemes d’intérét pratique se situant dans les domaines les plus variés,
des secteurs technologiques les plus avancés de I’industrie aéronautique. En se limitant au
domaine de I’aérodynamique pure, cette derniere catégorie de phénomenes, constitue 1’un
des themes favoris de la grande majorité des recherches actuelles.

Les méthodes numériques et expérimentales en aérodynamiques reposent essentiellement
sur les notions de base régissant le mouvement d’un corps dans un fluide réel Klunder /90],
Henderson [91]; Epptev [92].

Ce chapitre ne constitue pas une présentation générale de 1’aérodynamique. Il s’attache
seulement a en présenter les principaux concepts qui interviennent dans 1’étude du
comportement des structures (profils), notamment en turbomachines, soumises aux actions
d’un fluide (ici I’ air).

En aérodynamique, on se limite a I’étude des fluides faiblement visqueux dont les
mouvements sont caractérisés par des nombres de Reynolds trés grands, le cas des faibles
nombres de Reynolds relevant plutdt de la mécanique des fluides.

L’aérodynamique couvre différents régimes d’écoulement, en fonction du nombre de Mach
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M, caractéristique des effets de compressibilité du fluide : M, = —
a

ou V est la vitesse de ’écoulement et a la célérité du son.

Ainsi, en relation avec la valeur du nombre de Mach on distingue différents régimes

d’écoulement :

e Subsonique (M, < 1) ou les perturbations de 1’écoulement se propagent aussi bien en
amont qu’en aval

e Transsonique (0,8 < M, < 1) qui présente des zones d’écoulement subsonique et des
zones d’écoulement supersonique. Remarque : 1’écoulement est dit sonique pour M, = 1

e Supersonique (1 >M, > 5) ou les perturbations de 1’écoulement ne peuvent pas se
propager en amont, cet écoulement est aussi marqué par des zones de discontinuité (du
fait des ondes de choc)

e Hypersonique (M > 5) avec des ondes de choc trés intenses et de trés hautes
températures pres des parois ; ce qui entraine des réactions chimiques (dissociation des
molécules) et la création d’un plasma.

I11.3.1 Efforts aérodynamiques

L’aubage d’une turbomachine devant fournir (ou recevoir) un travail au fluide est donc
nécessairement soumis a des efforts aérodynamiques provenant d’une différence de
pression entre I’intrados (surpression) et I’extrados (sous pression).

Les charges aérodynamiques peuvent s’évaluer localement sur une structure a I’aide de la
distribution de pression a la paroi ou bien globalement grace a un torseur d’efforts.
Connaissant la distribution de pression pariétale, il est assez aisé d’en réaliser I’intégration
afin d’obtenir les efforts globaux correspondants.

Dans les écoulements compressibles on rapporte les contraintes a 1/2 eréfz.

En pratique la pression est rendue adimensionnelle. Comme elle dépend de la vitesse de
I’écoulement, on a coutume de la présenter sous la forme d’un coefficient de pression noté
Cp et donné par:

:p_préf _ 2 (
;.

C

p

p-1) (I1.48)

1 o
2 PV “
avec: p= P

p ref
La pression de référence choisie en pratique est souvent la pression statique en amont.
P, : pression statique de référence a I’infini amont, p : pression statique moyenne

1
5 erzf: pression dynamique moyenne a [infini amont, }: rapport des chaleurs

spécifiques a pression et a volume constants et enfin M, : nombre de Mach

N

De méme la contrainte de frottement, est ramenée a celle du coefficient de frottement
pariétal C; tel que :

C,=—7>— (IL35)

T;: contrainte de frottement.
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L’expérience montre qu’un corps solide en mouvement dans un fluide de vitesse V subit de
la part du fluide, des forces de résistance. Ce systeme de forces qui s’appliquent sur

I’obstacle peut se réduire 4 une force F et un couple C .
On décompose généralement F (Fig. I1.5) en une composante paralléle 4 V, la trainée
d’intensité Fy, et une composante perpendiculaire a vV, la portance d’intensité F.. Le

moment résultant M du systéme de forces est pris par rapport a un point ou un axe. Ces
forces sont quantifiées par leurs coefficients respectifs : coefficient de trainée, Cx, de
portance Cz, et de moment, Cm. Ces coefficients adimensionnels dépendent de la densité p
du fluide, de la vitesseV, de la taille, du profil, et de I’orientation du corps. Ces notions
sont des grandeurs trés importantes. Elles modélisent sous forme de vecteur les différentes
forces exercées sur le profil.

Figure I1.5 : Efforts caractéristiques sur le profil aérodynamique

La composante de I’effort dans la direction x est noté Fy et s’écrit :

F = %pv,; S, C, (IL36)

Srer étant la surface de référence (maitre couple égal a ’aire projetée du corps sur un plan
perpendiculaire a V).

Quant a I’effort F, perpendiculaire a Fy, il est caractérisé par un coefficient de portance Cr,
(L : lift en anglais) noté aussi C, et s’écrit :

1 2
F,=—pV.S
: =P

2s,,C. (IL37)

Le torseur d’efforts tridimensionnel dans le triedre structure est constitué de trois forces et
de trois moments :

La force de trainée FY ; la force de dérive F) et la force de portance F.

Dans le cas bidimensionnel, en considérant le plan vertical, seuls, les forces de trainée, de
portance et le moment de tangage sont significatifs.

La portance est due a la différence de pression entre l'extrados et l'intrados. En raison de
cette différence de pression, les filets d'air sont déviés. Lorsqu'ils se rejoignent au bord de
fuite, ils créent des tourbillons qui génerent de la trainée induite.

La trainée est la force exercée par le fluide sur le profil. Elle a le méme axe que le fluide.
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La trainée est une source de pertes de performances aérodynamiques. Elle dépend, comme
la portance, de la pression qui s’exerce sur l'aile, de la surface de l'aile et des
caractéristiques du profil.

On aura donc une force résultante sur l'aile qui est la somme de la portance et de la trainée.
Dans le cas d’un profil 2D, ou d’une aile d’envergure infinie, on définit les forces et
moments par unité d’envergure (b = 1 m),

Les efforts aérodynamiques sont généralement donnés sous forme de coefficients sans
dimensions, ce qui permet facilement de transposer un effort mesuré sur une maquette a un

effort sur I’ouvrage réel. Ils sont rapportés a la contrainte de referenceg eri,f multipliée

par une surface de référence S, On définit donc les coefficients de force par :

Cx — 1# Cy — IL Cz — 1# (11.38)
2 2 2
E ere’f Sref E eréf Sref 5 eréf Sref

Lorsque les efforts sont donnés dans un contexte bidimensionnel, on raisonne sur des
efforts par unité de longueur et la surface de référence S est remplacée habituellement par la
largeur B de la structure. Les coefficients des moments sont donnés par :

M M, M
C=——*— C =2 Cy=—?i—— (I1.39)

1 ) 1 2 1 2
5 eréf 'Sref B Epvréf 'Sref B 5 eréf 'Sref B

En deux dimensions, seul le coefficient de tangage Cy est utilisé et caractérise le moment
de torsion par unité de longueur.

Contrairement aux coefficients de pression et de frottement qui sont locaux et sont fonction
de la position sur le profil ces deux coefficients sont globaux.

Pour les fluides compressibles les coefficients de trainée C,, de portance C. et de moment
Cu sont fonction de la forme géométrique du corps ; la rugosité des parois ; la viscosité du
fluide ; le nombre de Mach ; le nombre de Prandtl et le rapport des chaleurs spécifiques y .
Pour un profil donné, lorsque la vitesse augmente, la tendance au décollement s’accentue.
Pour faire reculer le point de décollement on utilise des profils minces a faible courbure du

) ) L .e. .
squelette. Les profils classiques usuels ont une épaisseur relatlveTa de 6 a 20 %.

emax © €paisseur maximale du profil, | : corde du profil.

Les performances aérodynamiques d’une aile, représentées par la polaire, varient en
fonction de son allongement (rapport envergure / corde) et du nombre de Reynolds, lequel
est lié aussi aux dimensions de I’aile (par la corde).
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I11.3.2 Couche limite

Le mécanisme du contact faisant intervenir les forces moléculaires, dans un solide , les
molécules occupent une position fixe, en moyenne , et la surface de ce solide a un aspect
tres accidenté présentant des cases vides dans lesquelles certaines molécules du fluide sont
piégées. Les couches fluides suivantes subissent de moins en moins cette rétention.

Il y a donc entre la paroi solide et le fluide libre une couche de transition qui peut, suivant
les cas, €tre plus ou moins épaisse et ou la vitesse varie progressivement depuis zéro
jusqu’a la vitesse du fluide. C’est surtout dans cette région, ou les gradients de vitesse

a%y sont importants, que les forces de viscosité se manifestent avec le plus d’intensité.

Cette région est appelée couche limite.

Dans un écoulement, le nombre de Reynolds caractérise le rapport des forces d’inertie aux
forces de viscosité. Or, en aérodynamique, ce nombre est tres grand devant I'unité. On
pourrait en conclure que les forces de viscosité sont négligeables. C’est vrai presque partout
mais il existe des régions, comme la couche limite, ou les effets visqueux restent
significatifs. De ce fait, la couche limite est définie comme étant le lieu ou les effets
visqueux sont du méme ordre que les effets d’inertie.

En A, (fig.11.6) la vitesse du fluide est nulle. En B, (fig.11.6) la vitesse n’est plus influencée
par les frottements.

Il est a noter que I’hypothése de I’aérodynamique conduit en fait a une double
approximation. Preés de la paroi, c’est le domaine de la couche limite, et au-dela, c’est le
domaine du fluide parfait, ou les effets visqueux sont négligeables en premicre
approximation.

L’épaisseur de la couche est en général trés petite (quelques microns ou quelques mm
suivant les cas et elle varie en sens inverse du nombre de Reynolds) de sorte qu'on a
souvent I’'impression que les fluides réels glissent sur les parois.

La théorie des fluides parfaits suppose que le fluide peut glisser sur les parois avec
lesquelles il est en contact. Il n’en va pas de méme pour les fluides réels, on constate que le
fluide réel reste attaché a la paroi.

vitesse a I'infini

— couche limite

Figure 11.6: Evolution de la vitesse prés de la paroi (couche limite)

La connaissance du profil de vitesse sur un aubage permet de prévoir le comportement de la
couche limite sur cet aubage, en particulier les ralentissements de vitesse trop importants
(extrados principalement) peuvent faire décoller la couche limite.

Le terme visqueux constitue un élément important de 1’aérodynamique car on ne peut pas le
négliger dans un écoulement a proximité d’une paroi solide a cause de la couche limite qui
s’y développe.

L’air a une certaine viscosité, c'est-a-dire qu’une couche d’air qui se déplace entraine la
couche voisine avec laquelle elle est en contact. Par rapport au profil, I’air en contact est
quasiment immobile, sa vitesse augmente au fur et a mesure que 1’on s’éloigne de la
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surface. La couche limite est la couche d’air dans laquelle la vitesse évolue de O vers la
vitesse de I’écoulement. Lorsqu’elle perd de son énergie la couche limite devient turbulente
puis décolle aspirée par la dépression. Dans ce travail, nous allons nous intéresser a
I’écoulement réel compressible autour d’une aube. Cela revient a considérer un fluide
visqueux, la viscosité entraine la présence de couches limites sur la surface du profil, et
pour certains angles d’incidence de 1’aube ces couches limites vont décoller.

I11.3.3 Profils utilisés

Au cours du temps, les profils ont évolué et chaque nation a développé son propre
programme de recherche sur les profils. Le plus fameux fut le programme américain
NACA. Il existe bien siir beaucoup d'autres profils mais ils demeurent assez peu utilisés
dans I'ensemble. La famille la plus connue apres les profils NACA est celle des Clark [93].
La NACA a fait un nombre d'essais considérable sur les profils élaborés dans le monde
entier. Ces essais ont été pour la plupart réalisés a de trés grands nombre de Reynolds et les
résultats ne sont pas tous acceptables et utilisables pour les modeles réduits; ils permettent
toutefois d'établir une liste de regles simples : la courbe des C, d'un profil dépend
principalement de la courbure de la ligne moyenne du profil. Si elle est nul (biconvexe
symétrique), la portance est nulle a une incidence égale a zéro. D'autre part, ces profils sont
incapables d'assurer une portance élevée car ils décrochent avant d'arriver a des C,
importants La valeur maxi de C, est d'autant plus élevée que la courbure est prononcée;
c'est pourquoi les profils tres épais et les profils creux permettent d'atteindre une portance
importante. La courbure de l'extrados est cependant limitée sous peine de décrochage et
ceci limite la portance maxi de ces profils a des valeurs de 1'ordre de 1,3. La trainée dépend
principalement de 1'épaisseur du profil et de la courbure de la ligne moyenne. Si le rayon
du bord d'attaque est important, le décrochage est sans brutalité. Le Cy est plus fort pour un
profil creux que pour un biconvexe de méme épaisseur.

Notre étude est basée sur un profil de type NACA65-10%. Les principales définitions
géométriques sont données sur la figure 11.7.

Figure 11.7 : Définitions géométriques relatives au profil aérodynamique NACA65-10% [94]
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On retiendra principalement les rapports caractéristiques :

h
e Cambrure géométrique : %: 0a20%
e Epaisseur relative : em% : 4a20%
b
e Allongement : A= n

ou b est ’envergure du profil étudié.

On introduit également la cambrure aérodynamique C,, qui peut étre relevée
expérimentalement, c’est le coefficient de portance en aubage isolé mesuré sous incidence
nulle. C ,q est 1ié directement a la cambrure géométrique par la relation :

(h_ /1)

max
K
ot [ Thma/l est en % et K coefficient d’origine expérimentale, est 1ié a la série
constructive.

Clop = (I1.40)

Dans la série NACA 65, la plus répandue dans la construction de machines axiales de
compression, le coefficient K est égal a 5,515. Dans cette méme série, la cambrure
aérodynamique varie de 0 a 2,7 (du profil symétrique au profil le plus cambré).

On étudie ici le cas d’une grille plane infinie (Fig. I1.8) attaquée par un écoulement plan
infini, uniforme et permanent. L’angle d’incidence de I’écoulement est toujours repéré entre
la corde des profils et la vitesse incidente (repere lié au profil).

La vitesse d’entrée C; et la vitesse de sortie C, sont repérées par rapport a l’axe
d’écoulement perpendiculaire au front de grille (repére lié a la grille) par les angles o, et 5.
La grille est définie par trois paramétres géométriques principaux :

e v :l’angle de calage des profils

. C
e s :serrage des profils, rapport entre la corde et le pas, s =—
t

e (C,y: identifie les profils mis en grille

Sous I’effet de ces parametres géométriques, 1’écoulement subit en bloc une déflexion ou
déviation caractérisée par: Ao =, -,

Cette déflexion, dans le cas d’une grille mobile, est a I’origine du travail moteur échangé
entre la grille et le fluide.
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Figure I1.8 : Définition de I’espace fluide étudié [94]

La détermination théorique des écoulements autour d’obstacles, se heurte a des difficultés
variées qui tiennent aussi bien aux caractéristiques des équations a résoudre (équations non
linéaires, fortement couplées) qu’a la complexit¢é méme des écoulements auxquels on a
affaire (complexité géométrique des obstacles, diversité des conditions aux limites parfois
délicates a définir, champs illimités, effets physiques avec des échelles de longueur et/ou de
temps tres différentes). En particulier, la tres faible viscosité des fluides usuels tels que I’ air
et 'eau (qui se traduit par de treés grandes valeurs du nombre de Reynolds) conduit a
I’existence de couches visqueuses minces, comparées aux dimensions de 1’obstacle, et de
surfaces de quasi-discontinuité des propriétés de 1’écoulement (les ondes de choc).
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L. INTRODUCTION

Apres avoir présenté, dans le deuxieme chapitre, la modélisation des écoulements dans les
turbomachines, nous nous intéressons maintenant a 1’autre partie du systeme couplé : la
structure. Nous n’avons pas l’intention de présenter toutes les méthodes relevant de la
dynamique des structures mais juste les grandes lignes des modélisations généralement
retenues sont décrites. Nous nous limitons ici a des structures linéaires élastiques. Nous
présenterons dans la suite les modeles et les discrétisations utilisés.

Dans ce chapitre, nous nous attacherons a décrire la démarche employée pour le passage du
modele continue au modele discret de la structure. Cela constitue I’étape finale avant la
programmation.

Les références a ce sujet sont nombreuses. L’étude qui suit s’est principalement appuyée
sur les références [95] et [96].

Un corps solide soumis a des sollicitations externes subit des déplacements, des rotations et
des déformations. Différentes quantités permettent de caractériser son évolution. Ainsi, la
configuration C;définit la région de 1’espace occupée par le solide a I’instant t, les quantités
cinématiques (gradients de déformation...) traduisent le mouvement local ou le changement
de forme de ce solide, alors que les quantités mécaniques (tenseur de Cauchy, Piola
Kirchhoff...) représentent les efforts internes.

Lorsque les déformations et déplacements, auxquels le solide élastique est soumis, sont
petits, le comportement de celui-ci est linéaire et sa description mathématique repose sur les
aspects suivants [97] :

e les configurations déformée et initiale sont proches et peuvent étre confondus ;
e les déformations sont des fonctions linéaires des déplacements ;
e laloi de comportement du matériau est linéaire ;

e enfin, la discrétisation par éléments finis du principe des travaux virtuels (PTV)
conduit a un systéme linéaire.

Dans le cas contraire, en mécanique non linéaire, le comportement du solide n’est plus
proportionnel aux différentes quantités cinématiques et mécaniques mises en jeu. Trois
principaux types de non-linéarités peuvent étre distinguées [97] :

* la non-linéarité géométrique caractérise un solide soumis a d’importants
changements géométriques induits par de grands déplacements. Ces non-linéarités
peuvent étre classées en deux catégories. La premiére est constituée des non-
linéarités géométriques avec grande déformation de la matiére (emboutissage...),
alors que la seconde regroupe les non-linérités géométriques en petites déformations
(coques minces, membranes...) ;

* ]a non-linéarité matérielle (physique ou naturelle) est rencontrée pour des matériaux
dont le comportement mécanique obéit a une fonction non-linéaire des déformations

(plasticité...) ;

* ]a non-linéarité de contact apparait lors d’un mouvement relatif entre deux solides.
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II. EQUATIONS MODELES POUR LA STRUCRURE

La structure est au départ continue, et le champ des déplacements décrit donc un espace de
dimension infinie. On utilise en général une discrétisation en éléments finis, qui ramene les
déplacements dans un espace de dimension finie. Ensuite nous utilisons 1’équation de
Lagrange pour obtenir 1’équation d’évolution de la structure, sous I’action des forces
aérodynamiques.

Etudier dans des conditions données, 1’équilibre d’un systeme élastique S c’est trouver le
champs des tenseurs des contraintes et le champs des déplacements a partir de la
configuration de référence supposée connue c’est a dire les neufs fonctions a valeurs

scalaires O (¥), X,(¥) définies dans S.
o,; . Composantes du tenseur contrainte ; X, : Composantes du vecteur déplacement.

L’état du systeme est défini par le vecteur déplacement)? (F,t) , T caractérise, soit les

points de I’espace dans lequel on étudie le mouvement (description Eulérienne), soit les
points matériels du milieu dont la position évolue au cours du temps (description
Lagrangienne). Mais dés lors qu’on se limite a de petits mouvements, champs Lagrangien
et Eulérien se confondent.

Dans le cas des solides déformables, la déformation peut €tre caractérisé par un champ de
tenseur dit de Green-Lagrange, qui s’exprime de fagon non linéaire par rapport aux dérivées
partielles du déplacement. Cependant, pour les milieux solides, les déplacements varient
tres lentement lorsqu’on passe de 1’état initial a 1’état déformé : on peut alors négliger les
termes non linéaires (quadratiques) du tenseur de Green-Lagrange et obtenir un tenseur des
déformations linéarisé [96]. Autrement dit, pour un solide se déformant lentement, le

tenseur des déformations £ est donné par I’expression suivante :

?%[gmd )Z'+grad’)?} (IL1)

Dans le systeme de coordonnées cartésiennes, les coefficients de € sont donnés par :

X 0X.
e, = L[ % 0% (I1.2)
T 2(odx;  ox

x; sont les coordonnées de position d’un point du corps dans l’espace cartésien lorsque le
systeme est a l’état non déformé.

La théorie de I’élasticité linéaire se situe d’une part dans le cadre de la description des
solides lentement déformables et d’autre part on impose que la loi de comportement
élastique reliant le tenseur des contraintes a celui des déformations est linéaire.

Lorsque de plus le solide €lastique a un comportement isotrope, on obtient la loi de
comportement de Hooke. Le tenseur des contraintes est donné par :

o =161 +2u¢ (I1L.3)
Et en terme de Composantes ona:

3
0, =AY &4 ()5 +2ue; (%)
=1
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I : Tenseur unité ; @ : Trace de &
A et u coefficients de Lamé ; u est dit aussi module de cisaillement

Dans la pratique, ce sont, le module de Young et le coefficient de Poisson, qui sont connus
expérimentalement pour un matériau homogene donné.
En fonction du module de Young E et du coefficient de poissonVv, les coefficients de Lamé
peuvent s’écrire :

vE E

) B AT )

(IIL.4)

Toujours dans le cas d’un matériau homogene, les coefficients introduits ci-dessus sont, a
température donnée, des constantes.

II.1 PRINCIPE DES TRAVAUX VIRTUELS

Lorsqu’un solide est soumis a des sollicitations externes, il développe des efforts internes
qui génerent des déformations. Son équilibre est alors régi par des lois de conservations
pouvant étre exprimées soit sous une forme locale (équations aux dérivées partielles), soit
sous une forme globale (principe des travaux virtuels) [97].

Le principe des travaux virtuels pour un déplacement dx est traduit par la relation suivante :

ow=20w, +ow, +dw, =0 (1IL.5)
w, : Travail des forces de raideur (des forces internes de déformation)
w;, : Travail des forces d’inertie

w, : Travail des forces extérieures

I1.1.1 Expression du travail des forces de raideur

L’énergie potentielle de déformation est donnée par :

1.= =
E = > j( g®edv (111.6)

pint

En remplacant o par I’expression /1.3 on obtient :

E

ﬂ( = = = =
pint — EJ.(gl ® edv + :uj(ﬁl ® edv
[o1®cav = [gav

) (v)
En utilisant I’équation //1.2 on aura :

N g, . 2
j( g1®edy = j( \divx ) dv

En utilisant I’équation 7I/I./ on a :
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= = 1 t 2
J-(S ® edv = ZJ-(V)[gradX + grad X}

_1 1 :
= EJ-(“) gradX ® gradde+§J-(v) gradX ® grad' X dv

_i . 2 ﬁ 4 2
= E,, = > LV)(le X) dv+ 1 LV)[gradX + grad X}

Ou bien :
E :ij(v)(div X)zdv+§_[(v)gde ®gmle dv+§Lv)gradX ® grad X dv

pint

Le travail des forces de raideur est exprimé par la relation suivante :

—-ow, =0E :ZJ.()dideivédetuJ;)gradX@gradéde+ﬂL)gmd’X@gmdéde

pint

= }LJ.(Z)(dle)éX ndx — /"ij grad(divX)- oX dv + ﬂj;z)[(gradX + grad X)n} X A

—,uJ.( )div graa’X)-éde—,uJ.( )divgrath‘éde

= ow, = (ﬂ+ﬂ)J.( )grad(divX)- éde+,uJ.( ‘)A(X)- &de—J.(z)gn -0XdZ
I1.1.2 Expression du travail des forces d’inertie
L’énergie cinétique est exprimée par :

E, = % J,, p(X) av (I11.7)

Le travail des forces d’inertie est exprimé par la relation suivante :

ow, = —J.(V)pX -0X dv

I1.1.3 Expression du travail des forces extérieures
Le travail des forces extérieures est donné par :

w, = j( ,fXdv+ [ 0. xaz (I1L.8)
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et &ve=_|-(v)f-é7(dv+.|.(z)0'e-éXdZ

[t Densité volumique de force ; o, : Densité surfacique de force

En appliquant le principe des travaux virtuels et en identifiant a zéro les termes de volume
et de surface dans 1’équation III.5 on obtient :

e [’équation d’équilibre dynamique suivante :

(A+ p)graddivX + uA(X)—pX + f =0 (I11.9)
qui s’écrit encore :

(A +2u)graddivX — prot(rotX )— pX + f =0 (TIL.10)

Les équations II1.9 et III.10 sont équivalentes en vertu d’une identité d’analyse vectorielle
bien connue.

e EtI’équation des conditions aux limites:

on=o,. (L11)
L’équilibre du solide considéré requiert donc que deux équations vectorielles soient
satisfaites. La premiere est I’équation d’équilibre local qui doit étre vérifié en tout point du
volume, la seconde est 1’équation des conditions aux limites qui doivent étre vérifié en tout
point de la frontiere. D’une fagon générale les conditions aux limites se présentent sous la
forme d’une relation linéaire de type :

aon+ pBX =o, . (I11.12)

En fonction du module de Young E et du coefficient de Poisson v I’équation de 1’équilibre
dynamique s’écrit :

E E .
—————grad(divX )+ ———AX —pX + f =0
P T LA CUR A o LA A
Ou bien :
(IIL.13)
E E
——grad(divX ) - ————
(1—v)gm (anX) 2(1+v)

La méthode des éléments finis peut €tre envisagée comme une procédure particuliere
d’application de la méthode de Rayleigh-Ritz. Elle consiste a subdiviser le corps
déformable ou la structure en un certain nombre fini d’éléments de géométrie simple
(segment de droite en monodimensionnel, triangle ou quadrangle en bidimensionnel,
tétracdre ou hexaédre en tridimensionnel) et de fonction structurale bien identifiée (barre,

poutre, membrane, plaque, coque, solide ....) [98].

rot(rotX)—pX + f =0
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I1.2 APPROXIMATION DE RAYLEIGH-RITZ POUR LE CHAMP DES
DEPLACEMENTS

La procédure de Rayleigh-Ritz pour un probléme d’élastodynamique commence par le
choix de fonctions d’approximation pour le champ des déplacements [99]. Chaque
composante u; du champ X; (x;, xz, x3, t) i=1, 2, 3 est décrite par une série dont le terme
caractéristique est une fonction f; (x;, x2, x3) multipliée par une amplitude fonction du
temps, notée g; (). L’approximation de Rayleigh-Ritz s’écrit sous la forme suivante :

X, (x,y,2,1)= Z@x%qx) i=1,2,3 (IIL.14)

Xi (x, y, z, t): champ des déplacements ; fij (x, y, z) : fonctions et g (t): coordonnées
généralisées.

fii(x.3.2)
f_,.(x,y,z): fzj(x,y,z)
f31(x’ Y, z)

Sous forme matricielle, cette approximation s’écrit :

X(x,y,z,1)= Zf X, ¥,z

(IIL.15)
XUJJﬂ=NUJJMU
o qlt)= [ql ........... q, ]T représente le vecteur des coordonnées généralisées.
Fi (X9, 2) e, frn(%,9,2)
N(x,,2)=| for (X, 9:2) e fon(%,9,2) (IIL.16)
S (69, 2) e fon (X, ,2)
N est la matrice d’interpolation des déplacements, elle est de dimension (3xn)
Les composantes de la déformation sont exprimées par :
g(x,t)=DN(x,y,z)q(t)=B(x,y,z)q(t) (I1.17)

B est la matrice d’interpolation des déformations, elle est de dimension (6xn)
D : opérateur de dérivation.
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9 00 2 g 2
ox dy 0z

D" =|0 9 0 9 9 0 (IIL.18)

dy ox 0oz
00 L g 9 9
i Z dy oOx
I1.2.1 Expression de I’énergie cinétique :
E, (X):%jpxixidv (IIL.19)

En substituant I’équation /I1.15 dans 1’équation /11.19 on obtient :
_ 1 T a7T : _ 1 . T : _ T
E.=- jv pi'N'Ngdv=—q"Mg  avec M = jv PN Ndv (I11.20)

M : matrice des masses du systeme discrétisé, de dimension nxn, elle est symétrique et
définie positive ; E. : énergie cinétique ; p : masse volumique ; X: champ des déplacements

I1.2.2 Expression de I’énergie potentielle :

L’énergie potentielle totale E, résulte de I’addition de 1’énergie de déformation de la
structure Epinc et de I’énergie potentielle des forces extérieures Epex;

E,=E, +E (11.21)

pint pext
a. Expression de I’énergie potentielle interne :

L’énergie potentielle interne s’écrit :

E e = [, We, Jav (I11.22)
Avec :

W(el.j): .[:" o, de,

W (&) est la densité d’énergie interne de déformation

En substituant les équations II1.3 et I11.17 dans I’équation III.22 on aura :

E

pint

_ 1 T _ 1 T pT _ I _ T
_EIVE hgdv—zj.vq B thdv—Eq Kg  avec K—IVB hBdv (IT1.23)

h : matrice des coefficients de Hooke
K : matrice des raideurs du systeme discrétisé, de dimension nxn et elle est symétrique.
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b. Expression de I’énergie potentielle externe :

L’énergie potentielle externe est calculée en supposant I’existence de forces de volume f et
de tractions de surface extérieures 7 sur la portion S, de la surface.

E, == FO)X.av -{ 7()x,ds (II1.24)

f: forces de volume

1 : forces de tractions de surface extérieures sur la portion S, de la surface
En substituant I’équation III.15 dans 1’équation I11.24 on aura :

E,.=- L(, (Ng)'idS —| (Nq)" fdV =—q"g avec g = L(, NTidS+[ N fdv

pext

g : vecteur des charges
I1.2.3 Expression du principe de variation des déplacements :

Le principe de variation des déplacements est le principe de Hamilton qui permet d’étendre
le formalisme Lagrangien au cas des systémes continus [99]. C’est une approche
énergétique qui offre plusieurs avantages par rapport a la démarche Newtonienne. Ce
principe est exprimé par la relation suivante :

8[" Slular =5[" (B~ E, ) =0 (I11.25)

3 étant le lagrangien.

En regroupant tous les termes, on obtient 1I’expression discrétisée du principe de variation
des déplacements :

5 l’z {%qTMq - GqTKq —q" gj}dt =0 (I11.26)

On procede ensuite a la variation des coordonnées généralisées g qui fournit les équations
du mouvement sous la forme discrétisée :

Mg+ Kq = g(r) (IIL.27)

Le terme g (1) est associé aux efforts volumiques et surfaciques, ces derniers, a 1’origine du
couplage fluide structure, sont relatifs aux efforts exercés par le fluide sur la structure.
Les systemes mécaniques réels ne sont jamais conservatifs, donc si on prend en

considération I’effet du frottement visqueux qui est décrit par la force généralisée [Q] sous

la forme :

6]=1c,.14] (I1.28)

[Cun] étant la matrice d’amortissent visqueux, on doit donc introduire cette force non
conservative dans I’équation dynamique de la structure. Il est a souligner que ce modele est
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en fait le seul possible, si I’on veut obtenir des équations linéaires du second ordre en temps
et a coefficients constants. Les seules qui se prétent a des méthodes systématiques de
résolution, analytiques ou numériques. On I’adopte donc, beaucoup plus en raison de cette
commodité mathématique, qu’en raison de son réalisme physique. Lequel d’ailleurs, se
trouve souvent pris en défaut [100]. La matrice amortissement [C,,/ peut étre une
combinaison des matrices raideur K et masse M comme suite :

[C,.]=alK]+ BlM] (I11.29)
ou a et B sont des constantes a déterminer a partir de deux rapports d’amortissement
correspondant a deux fréquences différentes de vibration [100].

Dans ce cas le systeme d’équations régissant le comportement dynamique de la structure
devient :

Mi+C, q+Kq=glt) (I11.30)
1.3 METHODE MODALE

Plusieurs méthodes modales résolvant 1’équation dynamique de la structure ont été
introduites. En prenant en considération 1I’amortissement de la structure, les équations du
mouvement a ndegrés de liberté s’écrivent :

Mj+C,,g+Kq=g(t)

Avec M la matrice des masses, C,, la matrice d’amortissement et K la matrice des
raideurs.

Dans le cas de l’aéroélasticité, les forces extérieures g(t) se réduisent aux forces
aérodynamiques. La solution de ce systeme peut s’obtenir en étudiant les modes de
vibrations libres, c'est-a-dire la superposition de solution sans second membre, soit :

Mg+C,q+Kg=0

Les solutions propres du systéme sans second membre sont les modes de vibrations de la
structure. Dans le cas général, ces modes propres sont complexes et leur interprétation
physique n’est pas évidente. Pour éviter cela, I’amortissement de la structure est supposé
nul et les modes de vibrations libres sont obtenus en cherchant les solutions du systeme :

Mg+ Kqg=0
Les solutions harmoniques sont du type ¢ = xe’® , d’ol les équations modales :

Kx = @’ Mx

Le systéeme homogene de dimension n ci-dessus a n valeurs propres réelles (carré des
pulsations propres) : A=, A, =w,.. A, =, auxquelles correspondent n solutions
propres réelles non triviales qui sont les modes propres de vibration du systéme sans
amortissement, souvent appelés modes réels [90], soient : X x@ L x™

On appelle la matrice modale, 1la matrice (n, n) dont les colonnes sont constituées par les n
vecteurs propres solution de :
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Kx = @*Mx

1 2
b= [x( ) x! ),...,x(")]

En utilisant une base modale tronquée (m<n), on a I’expression fondamentale suivante :
q=2, x"n=yn (1L31)

avec 1= [77, ®),....1,, (t)]t le vecteur des coordonnées modales, v = [x(l) peey XU ]’ la matrice

modale tronquée.

Le systeme des équations modales du mouvement est obtenu en utilisant la relation (I111.31):
Mij+Kn=y"g(t)=F()
avec F(t) le vecteur des forces modales.

La méthode de superposition modale est largement utilisée dans les milieux industriels,
cependant cette méthode est basée sur I'utilisation de bases modales tronquées. Cette
troncature modale peut induire des erreurs inacceptables sur les réponses dynamiques [72].
Cette approche modale a été utilisée dans la plus part des études disponibles. Elle permet de
manipuler un nombre, de variables, fixé par I’utilisateur, qui sont les coordonnées du
champ de déplacement sur ces modes. Cette approche a cependant I’inconvénient de tout
rapporter aux modes propres de la structure seule. Pour des modes propres de couplage
aéroélastique différents des modes structurels, cette approche peut étre insuffisante [61].

Le colt de I'intégration en temps de la partie structure d’une simulation aéroélastique
dépend fortement du nombre de degrés de liberté utilisé. L’emploi d’une approche modale
permet de réduire considérablement le temps de calcul nécessaire.

III. COMPORTEMENT DYNAMIQUE DES ENSEMBLES
TOURNANTS

La modélisation du comportement dynamique des structures en rotation nécessite la
définition de deux reperes. Le repere R(O, X ,17 ,Z ) lié a la structure non déformée, il est

N

animé d’un mouvement de rotation @ par rapport a un repére galiléen fixe de
référence R, (0, )?0 , 170 , ZO )

De maniere classique, le mouvement de la structure, discrétisée par la méthode des
€léments finis, est décrit par une formulation Lagrangienne. Deux approches sont
généralement utilisées : I’approche de type dynamique des rotors et I’approche de type
dynamique des ensembles aubés.

La dynamique des rotors s’intéresse au comportement de I’arbre en flexion / torsion. Dans
ce cas les roues sont supposées rigides. L’ensemble tournant est supposé axisymétrique et
la mise en équation est effectuée dans le repere fixe (R,). L’arbre est généralement
discrétisé par la méthode des éléments finis, les roues n’interviennent que par leurs masses
et inerties.

De nombreux travaux utilisent avec succes cette approche. Elle permet notamment de
prévoir les vitesses critiques du systéme en €tablissant un diagramme de Campbell et de
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calculer les réponses a des excitations diverses afin de quantifier les déplacements
maximaux et d’établir les cartes de stabilité des machines.

L’approche de type dynamique des ensembles aubés s’intéresse au comportement des roues
encastrées en leurs moyeux. Ces ensembles, considérés non axisymétriques, sont composés
d’un disque et d’aubes discrétisées par la méthode des éléments finis. La mise en équation
est effectuée dans le repere tournant (R).

La nécessité de prédire, avec une précision suffisante, le comportement dynamique global
d’un ensemble tournant complet aux fluides environnants et prenant en compte tous les
couplages possibles, conduit a retenir une modélisation tridimensionnelle. La méthode des
éléments finis, quant a elle, est tres adaptée a la discrétisation des structures aux formes et
aux comportements complexes [101].

Le repere R(O, X, 9,z ), lié a la structure non déformée est animé du méme mouvement de
rotation @ que la structure par rapport a un repere galiléen fixe de
référence R, (0, %, ¥,.Z, ).

Figure II1.1 : reperes de travail

Lors de la déformation de la structure, le point M (x, y, z) se déplace en M d’une quantité :

U= <u,v, w>r
Ainsi, la position de M est repérée dans R par :
x+u
N
OM =:y+v
z+w

R

La structure étant animée d’un mouvement de rotation suppos€ quelconque, la vitesse
absolue du point M, par rapport a Ry, exprimée par ses coordonnées dans R, est :

u 0 x+u
VRO(M)z Vit @, p AJYt+VY
w o), z+w],

Ou <a)1 , 0, , O, >IR est le vecteur rotation instantanée de R par rapport a Ry exprimé dans R.

L’expression de la vitesse s’écrit également :
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u X+u
Vo (M)=1v t+[RKy+v
w z+w,
Avec :
0 -, w,
Rl=] o, 0 -o
-, o, 0

Dans la pratique, les axes z, et Z sont souvent confondus et la rotation est définie autour

de cet axe commun. Dans ce cas w; et w; sont nulles.

La discrétisation par la méthode des éléments finis et I’application des équations de
Lagrange conduisent au systeme différentiel suivant, qui correspond aux équations
dynamiques du mouvement du systéme:

Y Eelo@l % i, + K, (@) £, (0)+ K (@i = {0 o fr, (e x 0} 1132

Les vecteurs {X}, {X },{X } sont respectivement les déplacements, vitesses et accélérations
nodaux exprimés dans le repére R.

Les matrices [M ]et [K E]correspondent aux termes de masse et de raideur élastique,
rencontrés pour toute structure. [C ] : matrice des effets gyroscopiques (de Coriolis et/ ou

d’amortissement), [Ks] . matrice de raideur supplémentaire, [KG] . matrice de raideur
géométrique, [K A] . matrice de raideur centripete, {Fcem}: efforts centrifuges ,

{F E}: forces extérieures .
Les effets dus a la rotation se traduisent de la maniére suivante :

e [effet gyroscopique [C] : s’agissant de la dynamique des rotors, cet effet a une
influence importante sur les comportements des arbres, il provoque un couplage des
déplacements perpendiculaires (orthogonaux a 1’axe de rotation) ; ce qui a par
conséquence de séparer les fréquences en rotation en deux branches (mode en
précession directe et mode en précession inverse).

Les effets gyroscopiques sont négligeables dans le cas d’aubes radiales, ce qui est
majoritairement le cas pour les machines axiales [101] ; [102].

e [ e raidissement supplémentaire (K s | : cet effet linéaire diminue la raideur de la

structure. Il correspond a 1’ajustement de la raideur pour prendre en compte les
changements de géométrie li€s a la vibration.

e e raidissement géométrique (K G] : cet effet non linéaire est 1i€ a 1’état de

contraintes dans la structure et en augmente la raideur. Il couple les déplacements
plans et transverses. Son influence est importante pour les structures minces avec
une raideur en flexion faible devant la raideur axiale.

51



These de doctorat — F. Brahimi

e [’effet du a la variation de la vitesse de rotation [K A] : il a une influence sur
I’amplitude maximale des déplacements de la structure lors de montées en vitesse.

L’amortissement structural est le plus souvent considéré visqueux et est introduit
directement dans les équations du mouvement sous forme modale [101]. Mais en regle
générale, I’amortissement interne au matériau est négligeable et c’est 1’amortissement
aérodynamique qui compose le terme principal [103].

Le systéme matriciel //1.32 est non linéaire dans la mesure ou la matrice de raideur dépend
de la contrainte ¢ induite par les efforts centrifuges, elle-méme fonction des déplacements.
Les forces extérieures sont également fonction des déplacements, elles sont cependant
considérées comme nulles dans le cas du calcul des fréquences et modes du systeme.

La maitrise du comportement dynamique des ensembles tournants de turbomachines passe
encore largement par 1’utilisation de modeles spécifiques basés sur des approches
différentes. Ces modeles, souvent utilis€s indépendamment avec succes, doivent étre
nécessairement liés de maniere plus ou moins étroite lorsqu’il s’agit de traiter des
problémes couplés [101].

La connaissance précise du comportement dynamique des structures en rotation, telles que
les aubes de turbomachines, est indispensable pour assurer un bon fonctionnement des
machines tournantes. Ainsi, pour éviter les réponses de fortes amplitudes qui peuvent
mener a leur ruine, les fréquences naturelles du systeme doivent étre distinctes des
fréquences d’excitations dans tout le domaine de fonctionnement.

Le déplacement total {X } est décomposé en un déplacement statique {X , }du aux effets de

la rotation et un déplacement oscillatoire de petite amplitude {X , }autour de cette nouvelle

position d’équilibre. De cette facon le systeme I11.32 se décompose en deux systémes
d’équations résolues successivement :

K.+ Ko (0)+ K, Jx, }=1{F,, (@ )+ {F, , }
[M]{Xvib }+ [C]{)}W'b}"' [KE +K; (O-)+ K ]{Xvib}: {FEinst}

{F ES,} : forces extérieures statiques et {F E} : forces extérieures instationnaires

Le premier systeme d’équations donne les expressions de Kg et X a une vitesse de rotation
donnée. Dans le cas ou la structure n’est pas en rotation Kg = 0 et il ne reste que le
deuxiéme systéeme a résoudre.
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I. INTRODUCTION

On parle de phénomenes couplés du moment ou I’évolution dans le temps de I'un est
étroitement liée a I’autre. Le couplage fluide- structure est parmi ces phénomenes.

Il étudie I'interaction fluide structure et il s’intéresse au comportement d’un systéme
constitué par deux entités mécaniques considérées comme distinctes : une structure (solide)
fixe ou mobile, rigide ou déformable [178], et un fluide (en écoulement ou au repos)
liquide ou gazeux, compressible ou incompressible [179], visqueux ou non visqueux
s’écoulant autour, ou a I’intérieur de la structure.

L’évolution dans le temps de chacune des deux entités dépendant étroitement de celle de
I’autre, conduit a I’apparition du phénomene de couplage. Plus précisément, le mouvement
de la structure est influencé par 1I’écoulement du fluide a travers les efforts transmis a
I’interface, et réciproquement, le mouvement de la structure influence I’écoulement du
fluide par les déplacements de I’interface qui entraine le fluide dans son mouvement [15].
Les domaines d’application du couplage fluide- structure sont trés nombreux : effet du vent
sur les ponts ou les grandes constructions, écoulement autour de corps immergé (sous-
marin, coque de bateaux), écoulement autour des profils d’aile d’avions ou de
turbomachines, déformation des vaisseaux sous 1’effet des écoulements sanguins.

Pour la dynamique des ensembles aubés, deux types principaux de problémes couplés
fluide -structure sont rencontrés. Le premier concerne le comportement dynamique des
structures fonctionnant dans des fluides lourds. Dans ce cas, le fluide apporte masse et
amortissement ajoutés et 1’effet de confinement du fluide est important. Le second concerne
les fluides 1égers et la possibilité d’apparition du flottement ou I’effet des lames d’air sur le
comportement de disques en rotation [101].

Globalement, on peut distinguer les phénomenes hydro élastiques (interaction fluide en
phase liquide-structure) et les phénomeénes aéroélastiques (interaction fluide en phase
gazeuse-structure). L’hydro élasticité se rencontre le plus souvent dans le domaine
biomédical (circulation sanguine) ou I’hydraulique (écoulement autour d’un navire).
L’aéroélasticité possede, quant a elle, de nombreuses applications aussi bien dans le génie
civil (ponts suspendus...) que dans les domaines aéronautiques et spatial (ailes d’avions,
turbomachines, lanceurs spatiaux...).

D’une facon générale, I’aéroélasticité est la discipline de la mécanique appliquée qui traite
du mouvement d’un corps déformable dans un écoulement gazeux. Bien que 1’aéroélasticité
ait trouvé son origine en aéronautique, ou les problemes d’aéroélasticité se sont avérés
critiques dés les débuts du vol propulsé, les phénomenes aéroélastiques se sont également
révélés tres importants par la suite dans d’autres domaines des sciences appliquées (génie
civil, conception des turbomachines, des ouvrages hydroélectriques , des véhicules
terrestres ou maritimes, etc.), les problémes aéro ou hydro-élastiques se révelent de plus en
plus comme des facteurs a prendre en compte, d’ou le fait que le domaine de I’aéroélasticité
soit toujours un theme de recherche scientifique et industriel important [104].

Sous certaines conditions aérodynamiques, un transfert d’énergie instationnaire peut
s’établir entre 1’écoulement et la structure, provocant 1’apparition de vibrations qui peuvent
entrainer la détérioration, voire la destruction de la structure (I’aubage dans le cas des
turbomachines).

Le couplage donc entre le fluide en écoulement et une structure vibrante peut induire des
instabilités vibratoires qui conduisent tres rapidement les structures a leur ruine. Il suffit
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pour cela qu'une portion infime de 1’énergie cinétique contenue dans 1’écoulement soit
transférée a la structure.

On désigne couramment par « aéroélasticité » la discipline qui traite ces vibrations. Ce
terme est considéré comme satisfaisant, bien qu’il ne mentionne pas le role joué par les
forces d’inertie de la structure.

Les vibrations mécaniques apparaissent dans toutes les structures, construction de génie
civil, machines et éléments de machines automobile, aéronautique etc.... Elles ont une
influence non négligeable sur le fonctionnement et la durée de vie de ces structures.

II. CLASSIFICATION DES PROBLEMES AEROELASTIQUES

Les phénomenes aéroélastiques résultent de 1’interaction entre différents types de force :
1. les forces élastiques, liées au comportement de la structure,
2. les forces d’inertie, liées également a la structure,

3. les forces aérodynamiques, induites par les déformations (stationnaires ou
oscillatoires) de la structure d’une part, et résultant de perturbations extérieures
d’autre part.

Les effets inertiels peuvent également jouer un rdle trés important, et on différenciera donc
I’aéroélasticité dynamique, impliquant I’ensemble des trois forces indiquées ci-dessus, et
I’aéroélasticité statique, impliquant uniquement les forces élastiques et aérodynamiques
[104], [105]. 11 est classique de répertorier les divers phénomenes aéroélastiques selon le
triangle des forces (fig.IV.1) défini par Collar [106].

Les trois types de force résultant du mouvement : élastiques, aérodynamiques, et inertielles
sont représentés par les trois sommets du triangle, chaque phénomene aéroélastique peut
étre localisé sur ce diagramme selon sa relation avec les sommets. Ainsi, les phénomenes
relatifs a I’aéroélasticité dynamique, sont placés au centre du triangle on prend en
considération les trois forces (aérodynamiques, d’inertie et €lastiques). Tandis que ceux
relatifs a 1’aéroélasticité statique sont placés sur le coté gauche. Le coté droit regroupe les
phénomenes n’impliquant que les forces aérodynamiques et d’inertie, il traduit donc
I’aspect statique des efforts agissant sur la structure. La base du triangle est relative aux
problemes de vibration traités en dynamique des structures, il considere la relation entre les
forces d’inertie et les forces élastiques [107], [108], [104].

Collar indique que d’autres forces comme les forces gravitationnelles peuvent aussi agir
dans ce triangle mais ces forces sont négligeables par rapport aux autres.

Aujourd’hui la définition conventionnelle de Collar est étendue pour englober des forces
dérivant d’autres sources [107], [108].
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FigurelV.1 : Triangle de Collar [108]

L’aéroélasticité statique correspond a 1'étude des interactions entre les forces
aérodynamiques et les forces élastiques. Les phénomenes les plus importants en
aéroélasticité statique sont [104] :

e Ja divergence : par exemple dans le cas d’un avion flexible en vol stationnaire, un
équilibre s’établit entre les forces aérodynamiques d’une part et les forces de rappel
élastiques d’autre part, mais au-dela d’une certaine vitesse cet équilibre devient
instable, ce qui peut conduire a la ruine brutale de la structure.

e Jla redistribution de portance: méme en deca de la vitesse de divergence, la
déformation des ailes entraine une modification de la portance sur celles-ci, dont il
importe de tenir compte pour prévoir les performances réelles de la structure.

L’aéroélasticité dynamique correspond a 1'étude des interactions entre les forces élastiques,
inertielles et aérodynamiques. Dans le cadre de 1’aéroélasticité dynamique on s’intéressera
plus particulierement aux phénomenes suivants :

e e flottement : il s’agit d’une instabilité dynamique, couplant un écoulement
instationnaire aux modes de vibration de la structure, se traduisant par des
oscillations d’amplitude croissante pouvant conduire a la ruine.

e Laréponse dynamique.

III. AEROELASTICITE EN TURBOMACHINES

En turbomachines, 1’aéroélasticité revient a 1’étude dynamique de I’interaction fluide
structure, elle regroupe alors les trois disciplines représentées sur le triangle de Collar.
D’une maniere générale les phénomenes aéroélastiques dans les turbomachines peuvent
étre divisés en deux types ; ceux qui sont dues a la nature oscillatoire des écoulements et
ceux qui résultent de couplages entre I’écoulement et le mouvement vibratoire des aubes.
Les premiers sont de type «oscillations forcées », en présence d’une source extérieure
agissant a une certaine fréquence, la structure répondant sur cette fréquence. Les forces qui
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provoquent ces oscillations sont entierement indépendantes du mouvement des aubes et
elles existent au sein méme du fluide : turbulence, excitations a des fréquences multiples de
la vitesse de rotation, décollement tournant, pompage, etc. La réponse forcée est une
contrainte d’écoulement dynamique externe provoquant la vibration de 1’aube. Ces
contraintes peuvent aussi étre provoquées par les sillages des aubages situés en amont ou
encore par des champs de pression développés par les aubages avoisinants [109].

Pour les vibrations forcées la premiere contribution pour les forces aérodynamiques est due
a la perturbation externe de 1I’écoulement, la seconde contribution dérive du mouvement des
aubes [110], [111].

Les seconds phénomenes aéroélastiques dans les turbomachines, sont dues a des forces,
agissant sur les aubes, et qui sont provoquées par leur propre mouvement (forces couplées)
ils sont caractérisées par I’absence de source d’excitation extérieure et par des fréquences
de vibration proches des fréquences propres de la structure c’est le phénomene de
flottement.

Les phénomenes vibratoires sont fréquemment a 1’origine des incidents mécaniques
rencontrés sur les turbomachines.

Les turbomachines sont les pieces maitresses de domaines stratégiques comme le transport
(moteurs d’avions, turbocompresseurs de véhicules automobiles...) et la production
d’énergie (turbines a vapeur de centrales, turbines a gaz..). Du fait des impératifs forts de
fiabilité, de flexibilité d’utilisation et de respect de I’environnement imposés a ces
machines, les constructeurs doivent disposer d’outils d’analyse de plus en plus fins et précis
des le stade de conception. Dans ce contexte, les roues aubées font 1’objet d’attentions
particulieres [102].

Cependant, compte tenu de la complexité de leur comportement dynamique et de la
richesse des excitations possibles, il est constaté que les aubes de turbomachines subissent
encore des ruptures non prévues, avec des conséquences considérables en terme de colt de
réparation et surtout de perte d’exploitation [102].

Il est donc trés important de pouvoir prévoir 1’apparition des phénomenes vibratoires a un
stade avancé de la conception et d’éviter ainsi un processus long et cofliteux d’essais et de
modification de profils.

IV. PHENOMENE DE FLOTTEMENT

Le phénomene de flottement a été défini dans AGARD (Advisory Group for Aerospace
Research and Development) [112] comme “’une oscillation due a I’interaction entre les
forces aérodynamiques, les réponses élastiques et les forces d’inertie ’ et il est relié au
terme ‘’aéroélasticité’’.

Le flottement étant une instabilité d’écoulement dynamique résultant en un mouvement
auto-excité de l’aube, cela signifie qu’aucune contrainte externe n’est nécessaire pour
provoquer des vibrations de grandes amplitudes.

A mesure que le degré de sophistication des turbomachines augmente, que 1’on atteint des
rapports de pression de plus en plus élevés, une efficacité de plus en plus grande et des
étages de plus en plus réduits, la probabilité d’occurrence du phénomene de flottement
augmente. En aéronautique comme ailleurs, il est malheureusement trés rare de pouvoir
obtenir un gain significatif en performance sans payer de contrepartie. Dans ce cas, la
pénalité correspond a une réduction de la durée de vie du composant [109].

La théorie de flottement a été développée par Theodorsen [113] ; Glauert [114] et Kiissner
[115]. Les recherches sur les flottements et les derniers développements ont ét€ menés par
Ashley [116], Platzer et Carta [117], [118] et récemment par Srinivasan [119].
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Les deux types de flottement le plus souvent cités dans la littérature sont d’une part le
flottement de décrochage (stall flutter) qui se produit quant il y’a séparation de
I’écoulement du profil. Le décollement du flux entraine alors des réactions aérodynamiques
non linéaires par rapport au mouvement de la structure. Ce type de flottement est du a des
non linéarités aérodynamiques.

Le deuxieme type de flottement est le flottement bimode (coalescence flutter) qui est lié¢ a
I’existence de deux fréquences propres voisines, en général les modes de flexion et de
torsion, qui sont mis en coincidence pour une certaine gamme de vitesses de 1’écoulement.
Contrairement au flottement de décrochage, le flottement bimode peut se produire méme
pour des angles d’incidence faibles [36].

Le flottement a deux ou plusieurs degrés de liberté est un phénomene bien connu surtout
dans le domaine de 1’aéronautique. Il s’agit d’un couplage entre plusieurs modes de la
structure engendré par 1’aérodynamique instationnaire. Pour que ce couplage puisse
s’effectuer, il faut que les fréquences propres des modes soient suffisamment voisines.
Dans ces conditions, il est possible que les efforts aéroélastiques arrivent a faire a peu prés
coincider les fréquences et qu’alors le transfert d’énergie d’un mode vers un autre produise
un amortissement négatif de 1’un des modes [120].

Le phénomene de flottement et I’influence que peuvent avoir des non linéarités structurales
sur ce dernier ont été mis en évidence par un grand nombre d’auteurs. Ces travaux
concernent aussi bien I’aspect théorique que des études expérimentales.

Les aubes des compresseurs axiaux sont sujettes, dans certaines conditions, a des
instabilités aéroélastiques qui induisent des vibrations de trés grande amplitude pouvant
entrainer des ruptures. Ces instabilités peuvent se manifester en différentes zones du
domaine de fonctionnement du compresseur, chaque zone pouvant étre le siege d’un
flottement a caractere particulier. La figure /V.2 montre les domaines de flottement connus
sur un diagramme pression- débit typique.

Les flottements peuvent exister dans des conditions tout a fait normales d’alimentation de la
machine, mais une mauvaise alimentation peut modifier les frontieres des zones
d’instabilité existantes ou en faire apparaitre d’autres.

Afin de comprendre I’origine des flottements rencontrés et éventuellement de les prévoir,
des études sont menées. Ces recherches sont fondamentales mais doivent permettre aux
constructeurs d’anticiper les difficultés éventuelles sur des compresseurs en projet [111].
Les concepteurs de turbomachines connaissent depuis longtemps la nécessité d’établir un
compromis entre les performances aérodynamiques, I’intégrité structurale, et les propriétés
dynamiques de I’aubage. En raison des vibrations excessives induites par 1’écoulement la
tenue en fatigue de I’aube devient trop faible, et les flottements de 1’aube peuvent conduire
a des défaillances catastrophiques. Par conséquent, le comportement aéroélastique du profil
des aubes, et particuliecrement la réponse aérodynamique instationnaire, doit se trouver au
centre des préoccupations pour I’optimisation des performances aérodynamiques des
compresseurs. Au vu de la tendance actuelle, qui est I’augmentation de la charge, des
vitesses et de I’efficacité, la capacité a prédire le comportement instationnaire prend de plus
en plus d’importance. Les deux principaux phénomenes impliqués sont le flottement et la
réponse forcée [109].
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Figure IV.2 : Courbes caractéristiques des compresseurs [121]

V. PHENOMENE D’OSCILLATIONS DE CYCLES LIMITES

Si ’on prend en compte des non linéarités d’origine structurale ou aérodynamique, le
comportement dynamique du systeme couplé est plus complexe. Au lieu d’un départ
directement en flottement, on peut observer des oscillations périodiques pour une certaine
gamme de valeurs de parametres. Ces oscillations sont appelées les oscillations de cycles
limites (LCO comme limit cycle oscillation) [36].

Une des particularités de 1’aéroélasticité non-linéaire est 1’apparition du phénomene des
cycles limites. Ces oscillations sont harmoniques entretenues, elles sont provoquées par des
non linéarités de modeles qui peuvent €tre d’origines variées. On distingue notamment les
non linéarités de nature aérodynamique et de nature structurale. Lorsque la structure est
linéaire, ce sont les fortes non linéarités de 1’écoulement aérodynamique qui sont a I’origine
de ce phénomene. Les cycles limites peuvent étre observés sur des systemes aéroélastiques
en régime transsonique ou lorsque les effets visqueux introduisent de fortes non linéarités
[72]. En fait, ces oscillations entretenues sont généralement de faible amplitude.
Néanmoins, elles contribuent a la fatigue des composants de la structure et peuvent ainsi
provoquer une ruine a long terme. Méme si la dangerosité des LCOs est moindre, le
vieillissement prématuré des structures nécessite leur prédiction. Seule une simulation
directe temporelle peut étre utilisée pour la prédiction des LCOs. De plus, I’aérodynamique
transsonique est fortement pilotée par les effets visqueux et il est préférable d’utiliser des
méthodes aérodynamiques résolvant les équations de Navier-Stokes. Ce phénomene
d’oscillations de cycle limite a été étudié par un grand nombre d’auteurs [36].

Les cycles de contraintes vibratoires résultant d’une grande variété de forces
aéromécaniques provoquent la fatigue polycyclique. Les fréquences impliquées sont de
I’ordre de plusieurs milliers de cycles par seconde. La fatigue polycyclique concerne
particulierement les avions, puisqu’elle est la principale cause des défaillances moteur

constatées, pouvant parfois mener a la perte de 1’appareil. Mais ce phénomene n’est pas
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seulement limité aux domaines militaire et aéronautique, il peut également toucher des
équipements commerciaux et terrestres. En fait, la fatigue polycyclique est un probleéme
potentiel pour toutes les machines tournantes: compresseurs, pompes, turbines,
ventilateurs, etc. mais heureusement dans une moindre mesure. Car si un générateur a
turbine projette une aube, il y aura certes un arrét imprévu, mais pas de perte humaine
[109]. Parce que les ingénieurs sont habitués a utiliser des outils sophistiqués en phase de
conception et de développement de turbomachines, il est rare que le phénomene de fatigue
polycyclique se produise en un point de fonctionnement nominal du systeme. En général
celui-ci se produit a vitesse partielle, ou a proximité de la ligne de pompage.

Le caractere non destructif des LCOs a amené un grand nombre d’aéroélasticiens a séparer
le phénomene du flottement de nature destructive, des LCOs non destructives. L’un des
principaux arguments qui a décidé la communauté des aéroélasticiens de cette séparation
est I’incapacité des méthodes classiques de prédiction du flottement a prévoir I’amplitude
des LCOs et leurs apparitions. Cette incapacité des méthodes classiques basées sur
I’utilisation de méthodes linéarisées pour le fluide est logique dés que les LCOs sont
provoquées par les non-linéarités du fluide [72]. De plus, la plupart des méthodes de
résolution classique du flottement sont basées sur une approche fréquentielle alors que la
résolution des systemes non-linéaires nécessite une résolution dans le domaine temporel.
L’étude des LCOs nécessite I’utilisation d’une simulation directe du systéme aéroélastique
utilisant un modele aérodynamique non-linéaire. La plupart des études concernant les LCOs
sont réalisées sur des systéemes aéroélastiques a peu de degrés de liberté [122], [123], [124].
Ces études ont permis de mettre en évidence numériquement les LCOs.

Les cycles limites sont un phénoméne purement non linéaire. En régime transsonique, les
oscillations de type cycles limites sont provoquées par les non-linéarités des équations de
Navier-Stokes a travers la présence d’onde de choc. En réalité, il est possible d’observer le
phénomene des cycles limites en régime amont subsonique. Dans ce cas, les non-linéarités
donnant naissance aux cycles limites sont toujours d’origine aérodynamique et sont induites
par I’apparition d’ondes de choc durant I’ oscillation du profil.

VI. TYPES DE COUPLAGE

L’appréhension de la complexité multi physique de certains phénomenes constitue un défi
important pour la recherche et I'industrie. Celle-ci a d’ailleurs de plus en plus recours a
I’outil informatique pour modéliser ces phénomenes.

La simulation numérique des phénomenes couplés connait un développement constant ces
dernieres années. Ce développement rapide est dii aux avancées dans les modeles physiques
et mathématiques des différents domaines physiques en général, et aussi aux progres et
accroissement de performances des calculateurs et techniques de parallélisation de calculs.
A la fin des années 80, les codes de calcul disciplinaires sont devenus des outils
couramment utilisés. A partir des années 90, des besoins de plus en plus importants en
matiere d’études pluridisciplinaires ont été exprimés: interaction entre le réseau de
transport électrique et les tranches de production d’énergie, interaction fluide structure,
calculs de contraintes mécaniques d’origine thermique...

Ces études nécessitent de réaliser des simulations numériques intégrant des couplages entre
différentes disciplines.

Une solution consiste a développer de nouveaux codes intégrant les différentes disciplines
et leurs couplages, cette solution est envisageable dans certains cas mais demande une
généralisation des codes de calcul qui n’est pas toujours possible. Une autre voie a donc été
retenue consistant a réutiliser les codes existants et les coupler via un coupleur. La voie la
plus prometteuse est donc le couplage des codes de calcul qui permet de faire communiquer
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des outils informatiques et d’éviter de programmer dans un logiciel unique qui traite
souvent qu’une seule partie du probleme.

La simulation numérique d’écoulements instationnaires autour de structures souples
nécessite la résolution simultanée de problemes de dynamique des structures et de
dynamique des fluides en domaine déformable.

Pour pouvoir faire une simulation d’un phénomene d’interaction fluide- structure, dans le
cas le plus général ou aucune hypotheése n’est faite, les €léments suivants sont nécessaires
[29]:

1. Un code de dynamique des structures :

Ce code permet d’avancer en temps la structure, c’est-a-dire résout les équations aux
dérivées partielles du modele choisi pour la structure. Plus précisément, ce code doit étre
capable de :

e Recevoir (ou lire) des informations représentant les forces physiques variables dans
le temps (et inconnues avant la simulation) exercées par le fluide sur I’interface
fluide- structure, ces informations sont recues ou lues dans un certain format.
D’autre part, elles sont censées €tre exprimées dans la formulation adoptée par le
code structure (par exemple, relativement au maillage structure, aux éléments finis
choisis, etc...) ;

e Avancer d’un pas de temps ;

e Envoyer des déplacements, voire des vitesses (en général liés aux sommets du
maillage), pendant la simulation, dans un format défini a 1’avance.

2. Un code de dynamique des fluides en domaine mobile :

Ce code permet d’avancer en temps le fluide, ¢’est-a-dire résout les équations aux dérivées
partielles du modele choisi pour fluide. Plus précisément, ce code doit étre capable de :

e Recevoir (ou lire) des informations représentant les déplacements d’une partie de
son bord ;

e Avancer en temps en domaine déformable, le plus souvent en maillage mobile
(topologie constante ou variable) pour cela , on utilise le plus généralement des
formulations de type ALE ( Arbitrary Lagrangian-Eulerian) qui permettent de
réécrire les équations du fluide dans un repere mobile, 1ié au point considéré. Ceci
permet d’adopter une approche plutdt Lagrangienne prés de la structure (le maillage
fluide la suit) et plutdt Eulérienne loin de celle-ci ;

e Envoyer des forces exercées sur l'interface fluide- structure, dans un format
prédéfini, lié a la formulation adoptée par le code fluide( liée a son maillage , ses
éléments finis, etc).

3.  Une interface de couplage en espace :

Cette interface (sous- procédures dans les deux codes ou au sein d’un code indépendant
pilotant les deux codes) assure la “’traduction’” des forces et des déplacements mentionnés
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ci-dessus, lorsque les maillages ou les formulations adoptés dans chaque code fluide et
structure sont différents, cette tiche est remplie indépendamment des schémas en temps
retenus dans chaque code.

4. Un algorithme de couplage en temps :

Cet algorithme de couplage (pareillement inséré dans les solveurs ou existant au sein d’un
code coupleur) organise I’échange des informations dans le temps et rend effectif le
couplage entre les codes fluide et structure.

En interaction fluide structure nous avons a distinguer deux niveaux de couplage, le
couplage en espace et le couplage en temps et c’est au niveau du choix de I’algorithme en
temps que le couplage retenu est plus ou moins faible ou fort.

L’action de couplage fluide-structure doit nécessairement commencer par une phase de
mise en place d’algorithme de couplage entre trois opérateurs principaux : un solveur de
I’écoulement du fluide, un solveur pour la structure et une procédure de mise a jour du
maillage fluide [15].

VI.1 COUPLAGE EN ESPACE

L’utilisation de discrétisations spatiales différentes pour le fluide et la structure nécessite
des techniques de couplage en espace. En effet, la discrétisation spatiale pour la résolution
des équations de la dynamique de la structure est générée afin de permettre une
représentation précise des principaux modes de structure. La discrétisation spatiale utilisée
pour la résolution des équations de la dynamique des fluides est effectuée en considérant les
parametres géométriques des surfaces aérodynamiques afin de prédire correctement
I’apparition de structures aérodynamiques (choc, couche limite, tourbillon...).
L’incompatibilité entre les deux discrétisations est généralement totale et le transfert des
données aérodynamiques vers le solveur structure nécessite une procédure d’interpolation
spatiale. Ce couplage est assuré par l’interface de traduction mentionnée ci-dessus. La
complexité de la tache qu’il remplit est trés variable. En fait, tout dépend des discrétisations
en espace retenues dans chacun des codes fluide et structure. On entend ici par
discrétisations en espace, non seulement le maillage, mais aussi le type d’approximation en
espace (volumes finis, éléments finis de différents degrés etc...). L’idée de base est
explicitée dans la référence [29]. Les quelques configurations représentatives que 1’on peut
rencontrer sont :

e les maillages et les formulations des codes fluide et structure sont identiques (par
exemple des éléments finis). Le transfert est intuitif, il suffit de communiquer les degrés
de liberté correspondants (fig.IV.3)

e les maillages sont identiques mais pas les formulations, par exemple éléments finis pour
la structure et volumes finis centrés aux nceuds pour le fluide (fig.1V.4)

e les formulations sont identiques (par exemple éléments finis) mais pas les maillages par
exemple, le maillage structure est bien plus grossier (fig.IV.5); on se place dans le cas
ou les surfaces décrites par les deux maillages sont identiques.

e Meéme cas que précédemment, mais avec des surfaces décrites par les deux maillages
différentes (fig.IV.6).

61



These de doctorat — F. Brahimi

e Dans le cas le pire, on peut imaginer des formulations trés différentes sur des
géométries tres différentes ; ¢’est par exemples le cas d’études qui peuvent étre menées
sur la coiffe d’une fusée : le maillage fluide est précis, tandis que la description de la
structure du lanceur est sommaire (une poutre) (fig.IV.7).1l faut alors ajouter un
opérateur de transfert géométrique entre les géométries tres différentes des objets.

Suivant la configuration du calcul, la maniére dont les échanges d’information “’en espace’’
sont faits peut s’avérer crucial. Si I’on continue a considérer qu’aucune erreur n’est
produite par le schéma en temps (par exemple, le pas de temps est pris extrémement petit),
alors des approximations dans 1’échange des forces peuvent modifier significativement les
résultats numériques et polluer leur interprétation.

Fluide

/

Figure IV. 3 : Cas idéal : maillages et formulations identiques

Structure §

Figure IV.4 : Maillages identiques et formulations différentes
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Flnde

Figure IV.5 : Formulation identiques sur maillages différents géométriquement conformes

Figure IV.6 : Formulation identiques sur maillages différents géométriquement non-conformes
(dessin pour une interface 1D)
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Figure IV.7 : Formulations, géométries et maillages trés différents (dessin pour une interface 1D)
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V1.2 COUPLAGE EN TEMPS

L’étude numérique du couplage entre une structure et le fluide qui la contourne peut
présenter différents degrés de couplage selon les non linéarités en jeu. Ces derniéres
peuvent de plus, étre d’origine physique (phénomenes en présence) ou géométriques. Le
cas extréme consiste a coupler les deux systémes physiques en un seul et de le résoudre. Il
constitue un couplage numérique dit *’fort’> au contraire de son différent dit couplage
“faible’” qui revient a maintenir isolé chaque systéme se limitant a définir sur les fronticres
qui leur sont communes, des variables elles aussi communes.
Selon Cebral [125], on peut résumer les différents types de couplage existants en :
e Couplage fort qui repose sur la résolution, a chaque instant, d’'un seul systéme
couplé pour le fluide et pour la structure : le couplage est porté par un modele
mathématique unique ;

e Couplage faible qui consiste a €tablir un dialogue entre deux codes dont ’un est
dédié a la structure et 1’autre au fluide.

VI.2.1 Couplage fort :

Le couplage fort est réalisé grace a des algorithmes monolithiques (un seul bloc) et
n’introduit pas de décalage temporel entre le fluide et la structure. Dans cette méthode
monolithique les domaines fluide et structure sont discrétisés dans un seul espace ALE et
résolus a chaque pas de temps en utilisant un seul intégrateur.

Cependant, certains numériciens ne lui sont pas favorables. Dans le cas général, la
formulation du probléme en un unique systéme ne serait pas aisée. Cebral [125] souligne,
de plus, que la matrice compléte du systeme couplé peut €tre mal conditionnée (ceci peut se
justifier par les différences entre les *’rigidités’” du fluide et de la structure et entre leurs
discrétisations respectives.) et qu’un important travail de réécriture des codes peut étre
nécessaire et choisit de s’orienter vers le couplage faible.

VI1.2.2 Couplage faible :

Le couplage faible est réalisé grace a des algorithmes séparés. Dans cette méthode séparée
(ou partitionnée) les domaines fluide et structure sont modélisés et résolus séparément mais
des informations sont échangées une ou plusieurs fois a chaque pas de temps pour adapter
les conditions aux limites pour chaque domaine [126].

L’approche partitionnée permet 1’utilisation de solveurs existants et mirs pour chaque
domaine et permet la modélisation indépendante par des analyseurs dans leur domaine de
spécialité et avec leurs outils familiers. En plus, cette approche permet la personnalisation
du solveur pour chaque domaine.

La prise en compte d’un couplage entre les deux domaines de la physique par 1’utilisation
modulaire de deux solveurs, I’'un dédié au fluide, I’autre a la structure, peut €tre représentée
par la figure IV.8. Chacun des codes modélise la physique qui lui est associée, a partir d’un
jeu de conditions aux limites et initiales qui lui est propre. Le couplage s’obtient alors en
établissant un dialogue entre eux pour permettre un transfert des données communes apres
remise a jour de ces dernieres.

Cette approche est d’autant plus justifiée que les pas de temps utilisés sont tres faibles
(typique des écoulements compressibles) et menent, apres remise a jour, a des géométries
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proche de I’initiale, par analogie avec I’hypothése des petites perturbations en mécanique
des solides déformables [26].

s o P ----- >
|_> 1
—> — —
—> Ecoulement |
> defluide — .

A 4

Physique Code Transferts )
des fluides Données Code Physique des
fluide communes structure structures

Conditions
initiales+conditions
aux limites structure

Conditions
initiales+conditions
aux limites fluide

Figure IV.8 : Modularité du couplage

La méthode des algorithmes séparés (approche partitionnée) est préférée par rapport a la
méthode de I’algorithme monolithique pour ses avantages. Les raisons invoquées pour
privilégier le couplage faible, sont d’origine purement numérique :

e Les équations décrivant le comportement d’un fluide (non linéarités dues a la
convection, a la turbulence...) sont de nature différentes de celles relatives a la structure
(non linéarités géométriques, physiques...). Aujourd’hui, chaque domaine possede des
méthodes de calcul robustes dictées exclusivement par la physique du probleéme.
L’obtention d’un seul et unique syst¢tme empéche 1’utilisation optimale de ces
dernieres, le systeme résultant présentant de plus de grandes disparités en terme d’ordre
de grandeur (propriétés physiques différentes, temps et longueurs caractéristiques
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différents). Il s’en suit un comportement instable et une difficulté accrue du traitement
numérique.

De plus, chaque domaine ayant un temps caractéristique différent, en général celui
relatif a la structure est d’un ordre largement supérieur au fluide, il s’en suit alors une
pénalisation du plus rapide par le plus lent [125], [26].

e (Chaque domaine physique considéré pouvant prétendre résoudre a lui seul une marge
de problémes satisfaisante, il est d’autant plus intéressant de les conserver inchangés, ne
les faisant communiquer que par le biais d’un jeu de variables communes. Ceci permet
alors de coupler des codes numériques d’origines différentes et pouvant étre utilisés en
des lieux géographiques différents eux aussi [26].

Ces avantages nous ont conduits a employer ce couplage pour nos simulations couplées.
V1.3 PRINCIPAUX SCHEMAS DE COUPLAGE FAIBLE

L’algorithme de couplage en temps doit étre capable de gérer les échanges de forces
exercées sur l’interface fluide -structure et de ses déplacements. Au niveau continu, ces
échanges sont exacts a tout moment, vérifiant le principe d’action et de réaction. A cause de
la discrétisation en temps, et a cause de I’emploi de solveurs séparés pour le fluide et la
structure il est quasiment impossible de vérifier exactement le principe d’action et de
réaction a chaque instant. Pour faire simple on cherche en fait a violer le moins possible ce
principe, et on observe effectivement que les algorithmes de couplage en temps sont
d’autant meilleurs qu’ils vérifient le moins mal ce principe physique essentiel qui régit
I’interaction [29]. Cependant, plusieurs réflexions doivent accompagner le choix de
I’algorithme de couplage [97]. Ce choix doit étre conditionné d’apres :

e [’échelle des temps caractéristiques des physiques étudiées. Certains auteurs
introduisent la notion de vitesse réduite comme étant le rapport des temps
caractéristiques respectifs du fluide et de la structure pour une longueur donnée :

structure

At Sfluide

Vﬂuide — At
V

structure

Uy =

Ce parametre offre ainsi un classement des couplages selon que :

- U, <=1 : fluide sans écoulement (retenue de barrage...) ;
- U, =1 :{fluide avec écoulement lent (voile dans le vent...) ;
- U, =>1 : fluide avec écoulement rapide (aéroélasticité...).

e la nature des discrétisations temporelles employées pour les deux codes (explicite,
implicite, recherche d’un état stationnaire, transitoire...).

Ces deux points conditionnent la nécessité ou pas d’itérer au sein du processus de
couplage ainsi que la fréquence de remise a jour des variables communes au fluide et a la
structure (typiquement la frontieére du domaine et le champ de pression pariétale).
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e concernant ce dernier aspect, se pose aussi le probléme du choix du profil de pression
pariétale a transmettre au code de structure. Le champ transmis correspond-t-il a celui
calculé a I’instant n, n+1 ou a une combinaison des deux ?

e enfin, le choix des moyens informatiques de transfert des informations entre les deux
codes doit aussi €tre pris en compte.

Dans la famille des algorithmes de couplage en temps on peut distinguer plusieurs
catégories :

1. les algorithmes décalés pour lesquels chaque sous-systéme est avancé en temps
successivement, des choix sur les informations échangées permettent de respecter le moins
mal le principe d’action et de réaction et notamment de minimiser I’énergie artificiellement
introduite dans le systeme par 1’algorithme de couplage en temps [97], [29] ;

2. les algorithmes paralléles pour lesquels les deux sous-systémes sont avancés en
temps parallelement , des choix sur les informations échangées permettant encore de
respecter le moins mal le principe d’action et de réaction ;

3. les algorithmes itérés, pour lesquels chaque pas de temps peut donner lieu a
plusieurs calculs (comparables a ceux des algorithmes précédents pour un seul pas de
temps) afin d’assurer la conservation de I’énergie du systeme par exemple (ou satisfaction
du principe d’action et de réaction).

Le principe du plus simple des algorithmes décalés (CSS : Conventional Serial Staggered)
est le suivant (fig. IV.9) :

1. transfert des déplacements de la structure vers le fluide et actualisation de la
position du maillage mobile ;

2. intégration temporelle du fluide. Celle-ci peut étre sous cyclée (N_ pas fluide pour
un pas structure). En effet, le pas de temps fluide At_est souvent tres inférieur au
pas de temps structure At

3. transfert de la pression P""'du fluide vers la structure et calcul des charges
induites ;

n+1

4. intégration temporelle de la structure : calcul des déplacements a I’instant t* .

Toutefois, cet algorithme est d’une précision inférieure a celle des solveurs fluide et
structure employés et moins stable que ceux-ci [127]. Afin de remédier a ces problémes,
plusieurs auteurs ont utilisé une procédure itérative de prédiction / correction bien que ces
algorithmes requieérent un temps de calcul, par pas de temps, relativement important.
D’autres ont choisi de généraliser 1’algorithme CSS (Generalized Conventionnal Serial
Staggered) et d’en contrdler la précision.
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Figure IV.9 : Principe de I’algorithme CSS [127]
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L’intégration en temps est décomposée selon les étapes suivantes (fig. IV.10) :
1. prédiction du déplacement de la structure a t"*';
2. transfert de la prédiction au fluide et actualisation de la position du maillage ;
3. intégration en temps du fluide avec éventuellement sous-cyclage ;

4. transfert de la pression P"*' vers la structure et calcul des charges induites ;

5. intégration en temps de la structure : calcul des déplacements a I’instant t**'.

Fluide

Structure

© © ©

Figure IV.10 : Principe de Ualgorithme CSS généralisé [127]

L’algorithme qui a été utilisé pour nos simulations est du type CSS mais qui démarre a
partir de la deuxieme €tape de celui-ci. Ses différentes étapes sont représentées sur la figure
V.l :

1. calculer les pressions et les contraintes visqueuses par le code fluide a
I’instantz” .

2. traduire ces pressions et ces contraintes visqueuses par des forces dans la
formulation de I’'UDF F'.
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n+1

3. avancer en temps la structure et prédire sa position a I’instant¢

4. traduire les déplacements structuraux dans le maillage utilisé pour le fluide.

n+l

5. déduire une nouvelle configuration du maillage fluide a I’instant "~ collant a

cette prédiction.

6. avancer en temps le fluide en maillage mobile, ceci peut étre sous cyclé (Ng
pas fluide pour un pas structure).

N | . Fluide
BREEARER Jx”.*|||,x
. | '
R oNFEe) Q
@" oM
7 h v
pib” pib » Structure

OO O

Figure IV.11 : Principe de I’algorithme utilisé

Il faut noter que la minimisation des erreurs sur les échanges d’énergies est obtenue grace
aux choix faits sur la prédiction de la structure et sur les forces finalement envoyées a la
structure. Ces choix dépendent évidemment des schémas en temps utilisés au sein des
solveurs fluide et structure eux-mémes.

VII. MODELISATION DU COUPLAGE

La réalisation d’un couplage nécessite des compétences en physique, en numérique et en
informatique. Elle varie en fonction des choix pris a chacun de ces niveaux mais elle peut
étre classifiée comme on I’a présenté ci-dessus en deux catégories principales : le couplage
fort et le couplage faible.

La modélisation physique d’un couplage consiste a décrire les équations utilisées dans
chaque code de calcul ainsi que les équations du modele couplé.

La modélisation numérique consiste a écrire le schéma numérique qui doit servir a calculer
le systéeme couplé en mettant particulierement I’accent sur le traitement des termes de
couplage : discrétisation en temps, correspondance entre maillages spatiaux et
ordonnancement des calculs. Il faut alors s’assurer du bon fonctionnement du schéma
numérique de couplage (analyse de stabilité et de précision).

En ce qui concerne la modélisation informatique, en 1’état actuel, il existe plusieurs
solutions possibles parmi lesquelles on retrouve :

1. le couplage interne qui revient a développer un nouveau code qui traite le modele
couplé. Les deux codes sont considérés comme deux sous ensembles du nouveau
code, ils échangent des données par le biais de variables partagées.

69



These de doctorat — F. Brahimi

2. le couplage externe, qui revient a conserver les codes existants pratiquement tels
quels, a la différence prés qu’ils sont couplés a travers d’échanges de données.

3. T’enchainement : I’échange de données s’effectue a la fin de I’exécution d’un code,
on parle d’enchainement des codes. On exécute d’abord un premier code sur un
horizon de temps, puis suivant des criteres testés a la fin de I’exécution du premier
code, on exécute le deuxieme code toujours sur le méme horizon de temps.

VII.1 MODELISATION PHYSIQUE
Le systtme a résoudre est composé des équations de Navier-Stokes et les équations

d’élastodynamique dans le solide, munies de conditions de couplage sur les parois baignées
par le fluide. Au nombre de deux elles expriment que :

e A l'interface fluide-structure, le mouvement du fluide est le méme que celui du
solide.

e L’interface fluide-structure est en équilibre local. En conséquence les
contraintes sont équilibrées.

Comme proposé par plusieurs chercheurs [126] 1’énergie a travers l’interface doit étre
conservée durant I’échange a I’interface on aura :

Oy-n=—p-n+7,-n
s ! IV.1)

Ug = I/lf

Les équations régissant 1’évolution du systeme constitué par le fluide et la structure
sont représentées par les systémes suivants :

1. dans un repere en rotation (relatif) :

a—’? + div(pW) =0
Oy il @7+ pT~7)= pl7, + 7.
‘%E + div(pWI —TW )= 0 (IV.2)
- I
P aat)z( "1+ rorlrorX)~3= graddiv® =, + .

W= X

Op N=0g"n

sur l'int erface

70



These de doctorat — F. Brahimi

2. dans un repere fixe (absolu) :

aa—€+div(p\7)=0
ag—tv+div(p\7®‘7+p;—?)=0

aaLzE +divlpVH -7V )=0 (Iv.3)
9°X _ S e
+ t\rotX |- ddivX =
S iy ok b raddiX = 7
V=x

sur l'interface

—

=0, 1

F

Qi
T

VIL.2 MODELISATION NUMERIQUE

Pour introduire les conditions aux limites il faut établir une grille d’interface (carte) entre le
maillage fluide et le maillage structure, dans laquelle chaque nceud fluide est associé a un et
un seul élément structure pour le transfert des déplacements et chaque élément structure est
associé a un ou plusieurs nceuds fluide pour le transfert des efforts. Cette grille est liée a la
structure non déformée et tourne avec celle-ci. Le couplage fait désormais intervenir trois
champs : le fluide, la structure et le maillage dynamique ainsi, trois maillages coexistent.
L’établissement de la carte est une opération de transformation (preprocessing) qu’on
effectue une seule fois pour un ensemble donné des maillages fluide et structure.

Les déplacements et vitesses de la structure sont calculés sur la grille d’interface puis
transférés vers le maillage fluide ou ils servent de conditions aux limites du domaine.

La position de la grille d’interface, a un instant t, est connue dans le repere R et notée {xé }R.
Le calcul structure fournit les quantités modales g(¢)et ¢(f) associ€ées au mouvement et
vitesse de la structure entre les temps t et t + At. Ces quantités, indépendantes du maillage,
et les modes [d)’ J connus sur la grille d’interface, permettent de connaitre les positions et
vitesses instantanées des nceuds du maillage interface, soit :

x'(¢)

V)b ={x b+ o Fa@r= it + 187 0} (aV.4)
(0],

)"

V') = faleh=18" 0l (IV.5)

()]

Les vitesses calculées sont les vitesses des nceuds du maillage interface par rapport au
repere tournant exprimées dans le repere tournant. Ces vitesses et déplacements associés
peuvent alors étre exprimés dans le repere fixe :
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x'(r) x'(r)

y' (t) = [PR—>R0 y' (t) = {51 (t)}RO = [PR—>R0 ]{51 (t)}R (IV.6)
o), |0,
()" i 0))"

' (t) = [PR—>R0 ' (t) = {51 (t)}z] = [PR—>R0 ]{51 (t)}i (Iv.7)
2 (1 2t

ou lPR_> ROJ est la matrice de passage entre les deux reperes.

R
En prenant en compte la vitesse relative du repere R par rapport au repere R, {V}R/URO , qui

correspond a la vitesse de rotation de la structure, la vitesse des nceuds du maillage
interface est donnée par :

W18 OF e (IV.8)

Le transfert est alors effectué du maillage interface vers le maillage fluide et les champs
déplacement {5 g }Ro et de vitesse {VF }1;00 sont ainsi connus sur le maillage fluide.

Au niveau d’un logiciel la simulation fluide-structure se produit de la maniere suivante :

a chaque étape, le logiciel de CFD calcule les pressions fluides , les vitesses d’écoulement,
les quantités scalaires telles que la température, ainsi que 1’énergie cinétique turbulente et la
dissipation. Ces pressions agissent sur les zones d’interface solide-fluide, de telle sorte que
des forces équivalentes peuvent étre calculées aux sommets (vertices) correspondants aux
MDOFs (Master Degree Of Freedom), ce sont des nceuds de surface sélectionnés et
désignés en tant que degrés de liberté maitres (limiter la modélisation a ces MDOFs réduit
la taille de la matrice utilisée pour la simulation et accélere par voie de conséquence le
traitement). Ces forces forment alors le vecteur de charge (load vector) qui prendra la place
du membre droit dans I’équation du mouvement. Une fois que les déplacements des
sommets correspondant aux surfaces MDOFs ont été calculés pour un pas de temps donné,
les déplacements des autres vertices sont interpolés. Les nouvelles positions sont ensuite
utilisées pour déplacer le maillage de surface, tandis que le maillage interne est complété et
raffiné pour maintenir une bonne qualité de maillage. Les nouvelles valeurs, de pressions,
de vitesses et d’autres variables, sont calculées au pas de temps suivant et le processus tout
entier est répété jusqu’a ce que 1’analyse transitoire soit terminée.

VIL.3 MODELISATION INFORMATIQUE

La méthode de calcul développée et proposée par plusieurs chercheurs [128], [126], [101],
est basée sur un concept relativement simple. Partant du constat que chaque domaine fluide
et structure, ayant développé a ce jour des outils performants qui lui sont propres, la
maniere la plus simple de les coupler est alors d’établir un dialogue entre les deux domaines
pour permettre une remise a jour réguliere des données communes. Ces données seront
pour la structure, les sollicitations surfaciques comme la pression par exemple, quand au
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fluide, il s’agira de la position actuelle des parois flexibles qui I’entourent ainsi que leurs
vitesses.

Par analogie a un dialogue oral ou des personnes parlent successivement, les codes
échangent leurs données de la méme maniere.

Le dialogue permettant aux deux codes de communiquer et d’échanger leurs données peut
étre instauré par I’utilisation des bibliotheques de calcul paralleles.

VIL.4 MOYENS INFORMATIQUES

D’un point de vue informatique, le couplage des deux codes est obtenu sous architecture
parallele avec I'utilisation des bibliothéques de calculs paralleles.

Le principe de ce couplage est d’utiliser les deux programmes en parallele afin d’assurer
une remise a jour réguliere des données communes aux deux codes. Cela permet, par une
avancée en temps €gale (pas forcément simultanée), de “’recaler’” dans le temps les calculs
fluide et structure en imposant une seule et méme chronologie. Cette remise a jour des
variables entre codes ne peut se faire que par I'intermédiaire d’un dialogue, dialogue qui
sera établi par I’utilisation des outils offerts par les bibliothéques de calcul parallele de type
PVM (Parallel Virtual Machine) ou MPI (Message Passing Interface) [37].

Aujourd’hui la bibliotheque MPI a largement pris le pas sur la bibliotheque PVM, il est
donc recommandé d’utiliser cette bibliothéque bien que PVM reste intéressante dans le
cadre de I’utilisation conjointe de machines hétérogenes [97].

Les codes fluide et structure sont installés sue une machine multi-processeurs ou sur un
cluster de machines (homogenes ou hétérogenes) disposant d’une bibliothéque de calcul
parallele. Ensuite, un processeur est associé a chaque code grice a des instructions
spécifiques MPI ou PVM. Les échanges entre processeurs (donc entre codes) sont effectués
grace a des instructions d’envoi et de réception.

Le principe représenté sur la figure IV.12 est basé sur une hiérarchie ‘’master-slaves’’.

Le master a pour unique tiche d’attribuer un numéro de processus a chacun des codes
(slave) et de renseigner chacun du numéro de processus accordé a son vis-a-vis.

Chaque slave ayant connaissance des numéros de chacun des processus, un “dialogue’
(message-passing) peut alors étre établi et le couplage peut commencer.

Master
Slave 1 > Slave 2
(fluide |4 (structure)

Environnement PVM

Figure 1V.12 : Configuration master-slaves
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VIII. RESOLUTION DES PROBLEMES D’AEROELASTICITE

Les premieres études des instabilités aérodynamiques a 1’aide de code CFD datent du début
des années 90. La notion de reproductibilité et la capacité a tester de nombreux parametres
sont des avantages qui font de la simulation numérique un outil adaptable et performant
dans le cadre de I’étude de ces instabilités [68].

Les techniques actuelles pour la détection des instabilités en interaction fluide-structure
rentrent dans deux catégories bien différenciées.

On peut situer, dans une premiere catégorie, les méthodes d’analyse instationnaire des
phénomenes aéroélastiques. Il s’agit de résoudre le probléme in stationnaire couplé fluide-
structure en prenant comme donnée initiale un mode structural associé a I’instabilité, ou a
défaut, une combinaison des modes plus représentatifs du mouvement de la structure.

Puis une analyse de I’amortissement du déplacement de la structure permettra de conclure
sur la stabilité ou I’instabilité du systeme. Ces méthodes, pouvant devenir inabordables en
temps de calcul, permettent d’utiliser des codes de calcul fluide-structure évolués et précis.
Dans une deuxiéme catégorie on peut classer les méthodes de recherche de conditions
d’instabilités. Il s’agit de déterminer pour une gamme précise de parametres (vitesse de
I’écoulement, géométrie, etc.) les conditions dans lesquelles le systeme est prédisposé a étre
instable.

La simulation numérique du systeme aéroélastique peut étre effectuée dans le domaine
temporel ou dans le domaine fréquentiel. L’approche fréquentielle est la plus répandue dans
la communauté des aéroélasticiens. Cette technique consiste a imposer a partir d’une
position d’équilibre stationnaire, un mouvement harmonique de faible amplitude a la
structure suivant un de ses modes propres naturels. Une analyse harmonique des forces
aérodynamiques instationnaires permet alors la résolution du systeme aéroélastique dans le
domaine fréquentiel. Cependant cette approche nécessite un grand nombre de simulations
insationnaires, afin de déterminer la frontiere de flottement. La résolution du systéme
couplé dans le domaine fréquentiel ne fait intervenir que les premieres harmoniques de
I’aérodynamique instationnaire, ce qui est insuffisant si 1’aérodynamique a un caractére
fortement non-linéaire. Toutefois, les méthodes fréquentielles sont souvent employées pour
déterminer les frontieres de flottement en régime transsonique malgré ses limitations
théoriques [72].

L’essentiel des modeles de couplage se limite soit a une analyse modale de la structure, soit
a de faibles déplacements, soit a des déplacements de corps rigides [35].

Dépendant du cas étudié, la structure est modélisée comme un corps rigide ou comme un
corps déformable. Ce choix est caractérisé par le type de mouvement jugé plus représentatif
du phénomene en question.

Les méthodes aérodynamiques peuvent indifféremment étre utilisées pour la prédiction du
flottement dans le domaine temporel (mouvement libre) ou dans le domaine fréquentiel
(mouvement forcé). Dans le domaine fréquentiel, I’étude du flottement nécessite la
caractérisation des charges aérodynamiques instationnaires lorsque la structure oscille
suivant ses premiers modes naturels. Il est nécessaire pour chaque nombre de Mach, de
calculer ces efforts aérodynamiques dans un intervalle de fréquence et de pression
dynamique données. Ainsi, la détermination de la frontiere de flottement demande un grand
nombre de simulations aérodynamiques instationnaires. Cependant, [’utilisation de
méthodes aérodynamiques résolvant les équations de Navier-Stokes tridimensionnelles est
trop coliteuse. De plus, le systeme aéroélastique étant non linéaire en régime transsonique,
il est préférable de résoudre ce systeme dans le domaine temporel afin d’améliorer la
précision des prédictions numériques.
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L’intérét de 1’approche temporel est que le systeéme aéroélastique en régime transsonique
accepte comme tous les systemes dynamiques non linéaires, des cycles limites comme
solutions stables. Les cycles limites sont des oscillations d’amplitude finie, en général non
destructives, qui nécessitent une résolution dans le domaine temporel.

La simulation dans le domaine temporel exige un couplage numérique et spatial entre la
résolution des équations de la dynamique de la structure et la résolution numérique des
équations de la dynamique des fluides. La réponse du systeme aéroélastique requiert alors
une seule simulation pour une condition donnée. L’utilisation de méthode aéroélastique
complexes devient alors envisageable dans un contexte industriel.

VIII.1 AEROELASTICITE LINEAIRE

L’approche par une théorie linéaire de I’aéroélasticité remonte aux années 50 avec
Y.C.Fung [22], qui introduisit la notion d’opérateurs aéroélastiques et R.L.Bisplinghoff &
H. Ashley [129] qui abordérent de maniere générale des modeles aéroélastiques linéaires.
Ces deux ouvrages de base font aujourd’hui encore figure de référence dans le domaine.

A ce niveau, le développement des modeles tend a suivre deux voies distinctes 1’intérét
portant essentiellement sur 1’'un des deux domaines en vue d’applications ultérieures
directes [26]. En ce qui concerne la structure, le développement de modeles linéaires est
basé sur I’hypothése des petites perturbations qui revient a assumer géométrie initiale et
déformée comme treés proches 1’une de I’autre.

La figure IV.13 schématise le systeme aéroélastique d’un profil d’aile supposé rigide et
comportant deux degrés de liberté, le premier un mouvement de tangage a (t) (torsion) et le
deuxieéme un mouvement de pilonnement h (t) (flexion). Les deux degrés de liberté sont
illustrés sur la figure IV.14, x, étant la position de ’axe de rotation par rapport au bord
d’attaque. Le mouvement de 1’aile peut étre exprimé par les équations (IV.9) et (IV.10) :

alt)= o, sin (IV.9)
h(t) = hysin (wt+ O) (IV.10)

ou oy et hy sont respectivement les amplitudes de tangage et de pilonnement, ® la
fréquence angulaire et @ I’angle de déphasage entre les deux fonctions a(t) et h(t).

Les ressorts du modele ont des raideurs ket k, . Les trois points caractéristiques du profil

sont : le centre aérodynamique situé a une distance relative du bord d’attaque, auquel est
appliquée la portance, le centre élastique situé a une distance relative du centre
aérodynamique auquel s’appliquent les forces de rappel €lastiques et le centre de gravité.
U, indiquée sur la figure représente la vitesse du fluide libre en aval de ’aile.

Les équations générales régissant le mouvement s’écrivent :

mh+ S, +c,h+kh=L
.. (Iv.11)
S,h+1,0+c,o+k,o0=M
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avec :

m, S,, 1, respectivement la masse du profil, le moment statique et le moment d’inertie
autour de [’axe de rotation. c, et c, sont les coefficients d’amortissement pour le
déplacement vertical et la rotation en tangage. ky et k, sont les raideurs des ressorts pour
les deux degrés de liberté. L et M, sont respectivement la portance et le moment
aérodynamique (exercé sur l’axe élastique).

i  p '
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Figure IV.13 : Géométrie du modele aéroélastique [104]

Les coefficients d’amortissement de la structure c, et c, sont supposés nuls. Cette
simplification est réaliste car les amortissements structuraux sont en effet généralement tres
faibles [120]. Ainsi, le modele discret de la structure supposé linéaire et élastique dans un
cadre éléments finis peut s’écrire selon le systéme linéaire suivant :

Mg+ K{g}=1{F} (IV.12)

=2 5] 0] = ] ]

Met K étant les matrices de masse et de raideur structurales, g le vecteur des
déplacements et F le vecteur des forces aérodynamiques (associé aux efforts volumiques et
surfaciques).

avece

Figure 1V.14 : Mouvements de flexion et torsion imposés [130]
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Pour une structure élastique placée dans un écoulement instationnaire, la force
aérodynamique agissant sur ce dernier peut étre modélisée par :

{Fe)y=— P, (A Jul)i+ AR+ £ () (IV.13)
induit par le déplacement de la structure effort pour structure rigide

P, : pression dynamique du fluide ; [A;], [A2] : opérateurs aérodynamiques linéaires.

Cette forme introduite dans le modele discret permet d’aboutir a deux types d’analyse de
stabilité, I’une statique et indépendante des efforts extérieurs, I’autre dynamique.

(kK+P. AN }=0} e [MYi}e[P A i K+ P A =10} av.as

statique dynamique

Ou {u’} est le champ solution statique et { u'} le champ solution dynamique.

La premiere équation conduit a la théorie de la stabilité aéroélastique statique et s’intéresse
a I’effet de la déformation élastique sur la portance pour des surfaces porteuses.

Un cas critique amenant a un probleme de divergence est obtenu dans le cas ou la matrice
[K + P4 . A;] devient singuliere et constitue une analogie au phénomene de flambement
bien connu en mécanique des structures.

La seconde équation traite quant a elle de la théorie de la stabilité aéroélastique dynamique.
Une pression dynamique critique pour laquelle u(t) croit indéfiniment (du moins dans les
limites du linéaire) conduit au phénomene connu sous le non de flutter. Au-dela de cette
limite, la structure accumule sans cesse l’énergie transmise par le fluide et devient
dynamiquement instable. En deca, la structure rend I’énergie au fluide qui agit avec un effet
d’amortissement.

Ainsi, 'approche la plus simple consiste a approximer la sollicitation du fluide sur la
structure par une loi d’évolution du type IV.13 et a I’intégrer dans un code structure.

La résolution nécessite alors I’emploi d’un schéma de discrétisation spatiale par éléments
finis et un schéma robuste pour 1’avancée en temps. Cette approche est essentiellement
dédiée au développement de nouvelles formes de matériaux et est aujourd’hui encore
utilisée, notamment pour la réduction du flutter par des matériaux hétérogenes et par
I’utilisation du controle actif [26].

Pour d’autres, I’approche est opposée et le développement des modeles porte
essentiellement sur la partie fluide, la partie structure étant “’reléguée’’ a un simple calcul
de remise a jour des limites du domaine fluide. Ils se basent alors sur une forme simplifiée
des équations de la mécanique des structures.

En se plagant dans un cadre linéaire, le probléme pour la premiere méthode de détection
d’instabilité citée ci dessus (les méthodes d’analyse instationnaire des phénomenes
aéroélastiques) se réduit a la détermination des fréquences propres de vibration du systéme
couplé autour d’une configuration d’équilibre donnée. L’étude de I’amortissement (partie
réelle de la fréquence complexe) permet alors de conclure sur la stabilité ou I’instabilité de
I’état d’équilibre en considération. Plus précisément, si 1’amortissement est positif les
déformations de la structure seront amorties ; par contre si I’amortissement est négatif, les
oscillations vont s’amplifier et le systeme devient instable. Le probléme consiste alors en la
détermination des fréquences de plus petite partie réelle [31].
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Les méthodes aérodynamiques linéaires sont largement utilisées pour la prédiction de la
stabilité aéroélastique de structure. Lorsque les effets visqueux sont négligeables, les
méthodes basées sur la résolution des équations du potentiel linéarisées sont bien adaptées
pour la simulation aéroélastique dans les régimes subsonique et supersonique [72].
Toutefois dans le domaine transsonique, la physique de 1’écoulement est dominée par les
non linéarités et par les effets dissipatifs qui induisent une forte interaction entre
I’écoulement moyen et les fluctuations instationnaires. Le découplage temporel de
I’aérodynamique en une partie stationnaire et intationnaire devient alors impossible. Pour
ces raisons, les méthodes aérodynamiques simplifiées sont peu adaptées a la prédiction du
flottement transsonique [72].

Pour la deuxiéme méthode de détection d’instabilité (les méthodes de recherche de
conditions d’instabilités) 1’analyse du systeme couplé prédit que, en présence de petites
perturbations et pour une certaine valeur critique d’un parameétre caractéristique de
I’écoulement, 1I’amplitude des oscillations croit exponentiellement. Le systéme subit alors
une instabilité appelée flottement conduisant a sa rupture. Remarquons que le paramétre
caractéristique de 1’écoulement généralement choisi est la vitesse de I’écoulement en amont
ou la pression totale. D’un point de vue mathématique, et toujours en se plagant dans un
cadre linéaire, les mouvements du systeme couplé sont solution d’un systeme différentiel
linéaire. Dans ce contexte, le flottement apparait quant la plus grande partie réelle d’une
valeur propre du systéeme dynamique (auparavant négative) devient positive [36].
L’hypothése d’un comportement linéaire aussi bien pour la structure que pour le fluide
n’est pas toujours justifiable, les cas les plus courants se présentant :

e pour des régimes transoniques, la présence commune de zones subsoniques-
supersoniques et d’ondes de chocs résultantes est incompatible avec une
approximation linéaire de la force aérodynamique.

e La prise en compte de grands déplacements et grandes rotations n’est possible
qu’avec une formulation non linéaire, la limite du linéaire étant généralement
admise pour des déplacements maximums de 1’ordre de 1’épaisseur de la structure.

En régime subsonique, I’aérodynamique est fortement linéaire. Il est ainsi courant d’utiliser
des méthodes linéarisées pour la résolution de I’aérodynamique. En utilisant ce type de
méthode, la mise en flottement du systeme aéroélastique est alors caractérisé par une
amplitude croissant a I’infini de maniere exponentielle, prédisant ainsi la destruction de la
structure. Si l'on prend en compte les non linéarités d’origine structurale ou
aérodynamique, le comportement dynamique du systeme couplé est plus complexe.

VIII.2 AEROELASTICITE NON LINEAIRE

Lorsque I’aérodynamique est fortement non linéaire, la résolution du systéme couplé dans
le domaine temporel est nécessaire. Les premiers calculs couplés dans le domaine temporel
sont apparus a la fin des années 70. La plupart des calculs directs présent dans la littérature
simulent des systemes aéroélastiques a tres peu degré de liberté. La principale difficulté
dans 1’approche temporelle est la simulation instationnaire de 1’aérodynamique qui
nécessite en général des algorithmes de déformation de maillage. Toutefois, la plupart des
calculs directs utilisent des méthodes aérodynamiques simplifiées qui permettent de
s’affranchir des problémes de déformation du maillage aérodynamique. Peu de calculs
instationnaires sont nécessaires avec 1’approche temporelle pour la détermination de la
frontiere de flottement. Cet avantage est important, dés lors que des méthodes

78



These de doctorat — F. Brahimi

aérodynamiques de type Navier-Stokes 3D doivent étre utilisées. Pour le moment, trés peu
de calculs directs utilisant des méthodes aérodynamiques complexes sont présents dans la
littérature. Mazet [131] a utilisé une méthode PPT (petites perturbations transsoniques)
pour prédire le flottement de 1’aile DYVAS dans le domaine temporel. De méme Liu [132]
a calculé la fronticre de flottement de 1’aile 445.6 en utilisant un code Euler. Sur ce méme
cas test, Gordnier et Melville [133] ont utilisé un code Navier-Stokes pour un calcul direct.
Les résultats sont trés encourageants malgré une surestimation de la frontiere de flottement
par rapport aux données expérimentales. Le développement de méthodes numériques
résolvant le systétme couplé dans le domaine temporel est nécessaire, d’une part pour
I’amélioration de la prédiction de la frontiere de flottement dans le régime transsonique,
mais aussi pour la prédiction du phénomene non linéaire des cycles limites.

Dans le domaine de I’aéroélasticité, les non linéarités du systeme aéroélastique peuvent
avoir deux natures trés différentes. Le premier type de non-linéarité provient d’une matrice
de raideur non linéaire de la structure. Le deuxieéme type est engendré par I’écoulement du
fluide (décrochage, régime transsonique). Les équations de la dynamique des fluides sont
de nature non-linéaire. En régime transsonique, particulierement, I’écoulement présente de
fortes non-linéarités a travers I’apparition d’ondes de choc, de discontinuités de contacts
[72]. Seul le deuxieme type de non-linéarité (engendrée par I’écoulement) a été étudié dans
ce travail de theése c'est-a-dire que pour la structure nous nous placons dans le cadre de la
mécanique linéaire. Il est possible pour certaines configurations aéroélastiques d’étre
confronté aux deux types de non-linéarités simultanément [72].

Cette extension au non linéaire a été introduite de maniere théorique par E. J. Dowell [21]
qui insista tout particulierement sur la relation complexe qui existe entre la stabilité d’un
systeme et sa réponse. L.’avancement des technologies du calcul scientifique permet de
trouver des solutions numériques pour des systemes complexes avec des équations non
linéaires et de grandes tailles qui étaient non accessibles dans le passé. Pourtant, la
simulation numérique reste encore difficile en aéroélasticité non-linéaire. Cela a cause de
deux volets de complexité dans I’analyse de I’aéroélasticité : la non-linéarité des
écoulements transsoniques et l’interaction non linéaire entre le fluide et la structure.
Premierement, un modele classique décrit par 1’aéroélasticité linéaire n’est plus suffisant,
car le choc et son mouvement ont besoin d’une description précise. Deuxi¢émement,
I’aéroélasticité se traduit en interaction fluide structure, ot les déplacements d’une structure
dans un écoulement affectent la configuration de celui-ci. En revanche, la variation
d’efforts aérodynamiques induite par le changement de la configuration de 1’écoulement
provoque elle-méme un impact aux déplacements de la structure. Donc, la modélisation de
I’aéroélasticité de tel systeéme conduit a établir des équations non linéaires par la dynamique
de la structure et la dynamique du fluide.

Les méthodes numériques mises au point traitérent essentiellement des écoulements
transsoniques autour d’un profil d’aile et de la recherche des conditions critiques de flutter.
Les premiers modeles se limiterent a un seul degré de liberté de rotation avec Ballhaus &
Goorjian [134] qui proposerent une approche basée sur une méthode de calcul indiciel
transsonique avec choc. L’extension a plusieurs degrés de liberté (rotation, déplacement
vertical et aileron) permirent a Rizzetta [135] et G. P. Guruswamy [136] de valider leurs
modeles sur les mesures expérimentales de 1’époque. Une application pratique pour le
controle actif d’une aile fut aussi développé par G. P. Guruswamy [137].

Cependant, la prise en compte de grands déplacements en structure constituait une
extension obligatoire puisque toute instabilité produite est amplifiée au point ou I’hypothese
des petites perturbations devient totalement superflue.
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L’aéroélasticité est aussi caractérisée par les frontieres mobiles du domaine du fluide, une
méthode de mouvement de maillage est utilisée afin de diffuser le mouvement de la
frontiére mobile a I’intérieur du domaine tout en évitant une grande distorsion des éléments.
Pour ces non linéarités géométriques les principaux modeles furent basés sur des techniques
de déformation ou de mobilité de maillage telles que :

e changement de variables (domaine de calcul fixe et prise en compte de la mobilité
du maillage physique par un jacobien variable) : avec G. P. Guruswamy [138] et le
développent du code modulaire ENSAERO. Ce dernier, dans la version de 1’époque,
résolvait le systeme des équations d’Euler par une méthode de différences finies et
une approximation modale de la structure. Il permit notamment 1’étude de la
réponse aéroélastique d’une aile rigide avec rotation sur son axe et d’une poutre
déformable avec loi de comportement linéaire. Cette méthode reste cependant
difficilement applicable a des géométries complexes ou des géométries simples a
grande déformation de maillage (approche analytique non généralisable).

e changement de reperes (domaine de référence mobile): cette méthode
particulierement adaptée au déplacement de corps rigides dans un écoulement, fut
appliquée avec succes par R. Lohner [139] (boite emportée par un écoulement et
largage de missiles). Applicable aussi aux cas de structures élastiques soumises a de
faibles déformations, O. A. Kandil & H. A. Chuang [140] I’utilisérent pour 1’étude
d’un profil d’aile en écoulement transsonique.

Des méthodes plus élaborées pour prendre en compte les grands déplacements de structure
(rigide ou flexible) au sein de son environnement (grandes déformations du maillage avec
la prise en compte de la vitesse du maillage fluide) ont vu le jour et constituent aujourd’hui
le fer de lance des techniques numériques appliquées au couplage fluide-structure. Elles
sont de plus en plus applicables aussi bien sur des maillages structurés que non structurés.
Historiquement, I’évolution du calcul en aéroélasticité de la théorie linéaire vers la théorie
non linéaire est accompagnée par I’avancement de la technologie informatique [141]. I est
possible d’exprimer les équations du systeme aéroélastique sous la forme d’un systéme
dynamique du premier ordre s’écrivant :

{X(t) = f(X,)=AX()+B(1),1 20 (IV.15)

X(0)=X,

avec X(t) le vecteur des déplacements et des dérivées temporelles associées a chaque degré
de liberté, A la matrice associée a la structure et B(t) le second membre associé aux forces
aérodynamiques.

Ces différents termes s’expriment sous la forme :

X(r)—(q(t)J . ). - 0 (IV.16)
lao) T T lemM7k o) \MF@ '

M et K sont respectivement la matrice de masse et de raideur de la structure, on suppose
que la structure est linéaire (matrice de raideur K linéaire), I matrice identité et F(t) est le
vecteur des forces aérodynamiques s’appliquant sur chaque degré de liberté,il est non
linéaire.

80



These de doctorat — F. Brahimi

La seule non linéarité du systeme est ainsi induite par le terme F(t) des forces
aérodynamiques. Pour un systeme aéroélastique en deux dimensions (trois degrés de
liberté) le vecteur déplacement q s’écrit :

q=(a.h,n) (IV.17)
avec o. la rotation en tangage et h; et h; les déplacements vertical et horizontal

La figure 1V.15 représente le cycle temporel d’une simulation aéroélastique directe avec les
différentes étapes de couplage et de calcul. Le fluide et la structure sont intégrés séparément
dans le temps par leurs solveur individuels, le couplage des solveurs est alors effectué par
un traitement numérique spécifique. Ainsi I’une des principales difficultés dans 1’approche
directe est dans le traitement numérique du couplage. Les calculs directs ainsi que les
techniques de couplage ont été largement étudiés [72]. Le couplage en temps peut étre
effectué en utilisant I’approche dite ‘’décalée’’. Cette approche a été introduite par Park
[142] et est la plus couramment utilisée [180].
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Figure IV.15 : Cycle temporel d’une simulation aéroélastique directe [72]

IX. STABILITE AEROELASTIQUE

L’aéroélasticité a contribuée au développement de méthodes de calcul et d’identification
des structures (essai de vibration modal), et elle a suscité des travaux de caractére
fondamental en aérodynamique instationnaire. Dans ce dernier domaine on doit noter les
théories de 1’écoulement linéaire plan de T. Theodorsen [113] puis de H. G. Kissner [143].
L’aprés deuxieme guerre mondiale a vu le développement de la théorie linéaire de la
surface portante [I44] et la période moderne est marquée par le développement de
méthodes non linéaires.

Les connaissances et les méthodes développées au cours de cette période historique
permettent au concepteur de systemes couplés fluide-structure de s’assurer que le systeme
est stable et que sa réponse a I’excitation reste dans des limites d’amplitudes compatibles
avec la slreté de fonctionnement, la tenue en fatigue et la tolérance aux nuisances
acoustiques et vibratoires.
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L’existence d’instabilités est révélée par les courbes de fréquence et d’amortissement
résultant de calculs ou d’expériences (présence d’amortissement négatif). Une
interprétation de ces résultats s’appuyant sur une bonne connaissance des mécanismes de
couplage permet de bien orienter les procédures de recalage des modeles de calcul et la
recherche de solutions susceptibles de rendre au systéme la stabilité [17]. Les problémes
d’interactions fluide-structure et en particulier 1’aéroélasticité sont un domaine ou la
simulation numérique améliore la compréhension et la prédiction des phénomenes
physiques. La stabilité du systeme aéroélastique d’un profil a plusieurs degrés de liberté
peut étre perturbée pour certaines conditions de I’écoulement et provoquer le phénomene de
flottement. Le critere de stabilité basé sur 1’amortissement du systeme (structural et
aérodynamique) est défini comme suit :

* Si I’amortissement est inférieur ou égal a zéro, on a divergence ou oscillations croissantes
(flottement);

* Si I’amortissement est supérieur a z€ro, on a oscillations décroissantes d’un systéme
dynamiquement stable.

L’amortissement aérodynamique (g4, est défini par la relation IV.18 comme étant le travail
des efforts aérodynamiques instationnaires accompli au cours d’un cycle de vibration W,
normalisé par I’énergie cinétique moyenne de 1’aube notée E. [141] :

éz = _chc
aéro E

c

(IV.18)

L’amortissement aérodynamique est normalement plusieurs dizaines de fois plus grand que
I’amortissement mécanique. C’est lui qui assure la sécurité de fonctionnement des
turbomachines. Cet amortissement aérodynamique est le résultat de phénomenes forts
complexes comportant 1’émission de tourbillons au sein du fluide dés les plus faibles
vitesses, puis 1’émission des ondes sonores d’intensité significatives aux vitesses plus
élevées, enfin 1’apparition d’ondes de choc aux grandes vitesses.

IX.1 BILAN D’ENERGIE

Du fait du couplage aéroélastique, un échange d’énergie mécanique se produit entre le
fluide et la structure qui oscille. On dit que la structure est stable lorsque 1’énergie
mécanique est transférée de la structure vers le fluide qui la dissipe. C'est-a-dire que
lorsqu’un événement extérieur engendre une petite oscillation initiale, alors cette oscillation
va s’amortir. Mais si la vitesse du fluide est suffisamment élevée, au dessus de ce que ’on
appelle la vitesse critique, la structure est instable et 1’oscillation initiale s’amplifie.
L'énergie se transfere alors du fluide vers la structure et les oscillations s’amplifient a cause
du couplage aéroélastique, jusqu’a la ruine [145].

Le phénomene de croissance transitoire de 1'énergie est un concept récent en aéroélasticité.
Lorsqu'une structure subit une excitation initiale, on peut observer une amplification
temporaire de I’énergie qui décroit ensuite. Cette amplification peut conduire a une fatigue
prématurée de la structure [145].
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Le meilleur et le plus physique choix est I’examination de 1’énergie totale notée E; de la
structure donnée par la somme de 1’énergie cinétique E. et I’énergie de déformation Ejp.

E =E +E (IV.19)

pint

1., .1,
E =24 [M]q+5q [Klg (IV.20)

Cette variable augmente si le systeme aéroélastique est instable, si 1’énergie est
continuellement transférée du fluide a la structure en vibration et diminue si le systéme est
stable indiquant que 1’énergie vibrationnelle est délivrée au fluide.

Le taux de variation temporelle de E; est égal au taux de variation du travail des forces
extérieures. Si on néglige les forces d’amortissement de la structure, seules les forces
aérodynamiques sont prises en compte dans le bilan d’énergie :

E =E,+E, (IV.21)

E, représente l’énergie mécanique induite par le mouvement en déplacement vertical et

E, représente I’énergie mécanique induite par le mouvement en tangage.

Si on integre le temps d’une période d’oscillation 7., le bilan énergétique doit étre nul.
Le bilan énergétique s’exprime sous la forme :

t+T,. ( - .
AE, =" (E, + E, Jdt = AE, + AE, (IV.22)

Toutefois, chaque composante du bilan énergétique n’est pas forcément nulle et
généralement les oscillations relatives au mouvement vertical induisent un bilan positif
(AE > 0) alors que les oscillations en tangage induisent un bilan négatif (AEa < 0)

Le flux d’énergie provenant de la structure vers le fluide sur un cycle de vibration est
définit par I’intégrale :

Wo = [ [ it S (IV.23)

T,y : période de vibration ; p : pression statique ; Ugp. : Vitesse de I’aube

Si I'intégrale sur une période d’oscillation est positive, ceci indique la stabilité car 1’énergie
est transférée de la structure oscillante a I’'intérieur de 1’écoulement, donc 1’amplitude
d’oscillation diminue. Par contre si la méme intégrale prend une valeur négative, c’est le
flottement, 1’énergie est alors transférée du fluide a la structure oscillante, dans ce cas
I’amplitude d’oscillation augmente, en conséquence ceci va conduire a une augmentation
des forces aérodynamiques instationnaires, qui va a son tour faire augmenter 1’amplitude
d’oscillation. Ceci implique que les petites vibrations initiales de la structure ne sont pas
amorties mais augmentent exponentiellement conduisant rapidement a la détérioration de la
structure [110].
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IX.2 ANALYSE DE FLOTTEMENT CLASSIQUE

Faisant partie de 1'aéroélasticité dynamique, 1’étude du flottement revient a déterminer les
conditions de stabilit¢ dynamique de la structure associée aux phénomenes
aérodynamiques. L’instabilité est souvent catastrophique car elle a pour effet d’accroitre
I’amplitude des vibrations dans le temps qui pourra conduire a une rupture localisée ou
globale de la partie sollicitée [105]. L’amplitude croit parce que I’écoulement lui apporte
plus d’énergie qu’il n’en dissipe. Le transfert d’énergie suppose 1’existence d’une
composante de force aérodynamique en phase avec la réponse vitesse de la variable sur
laquelle elle agit.

La plupart des flottements s’expliquent par 'intervention d’aux moins deux degrés de
liberté couplés entre eux et avec I’écoulement. L’instabilité résulte alors de deux couplages
et on peut distinguer deux effets :

e e couplage passif entre les deux DDL (couplage structural) induit un mouvement
avec déphasage par un effet d’entrainement qui est d’autant plus important que les
deux DDL ont des fréquences propres voisines. Le voisinage des fréquences a
souvent pour origine un effet de raideur aérodynamique qui, en faisant évoluer les
fréquences en fonction des parametres d’écoulement, provoque leur rapprochement
et leur croisement [17].

e (e déphasage permet au couplage aérodynamique actif de transférer de la
puissance active dans la structure.

Le premier effet est passif et ne fait que faciliter I’action du couplage actif.

En flottement a deux degrés de liberté (flexion-torsion) d’une aile la fréquence du mode de
torsion de l’aile est généralement supérieure a la fréquence de flexion et ce flottement
résulte des effets suivants :

e Raideur aérodynamique de torsion : du fait de la position arriere de sa ligne de
nceuds, le mode de torsion subit un effet de raideur aérodynamique négative qui fait
baisser sa fréquence propre et la rapproche de la premiere fréquence.

e Effet d’entrainement : les centres de gravité des sections étant généralement situés
en arriere de la ligne élastique, la torsion est entrainée par le mouvement de flexion
de laile.

e Couplage aérodynamique actif : la portance induite par la torsion agit sur le mode
de flexion et introduit donc un couplage entre les deux modes. Ce couplage est actif
parce qu’il n’y a pas d’effet réciproque de la flexion sur la torsion.

Les effets passifs qui contribuent au flottement peuvent étre éliminés ou atténués par des
modifications structurales. On peut retarder le croisement des fréquences en rigidifiant
I’aile en torsion pour augmenter la fréquence du deuxieéme mode, ou en fixant une masse en
bout d’aile pour abaisser la fréquence du premier mode (flexion).

On peut également diminuer 1’entrainement de la torsion en déplacant les centres de gravité
des sections vers l’avant [I7]. Une analyse classique du flottement subsonique ou
supersonique dans les grilles d’aubes [141] considere que les fréquences propres et les
modes propres des ailettes ne sont pas affectés par les efforts aérodynamiques
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instationnaires associés aux vibrations. Dans ces conditions, les limites de flottement
peuvent étre déterminés par un modele a un seul degré de liberté (en flexion ou en torsion),
pour lequel le paramétre essentiel est le déphasage existant entre les vibrations de deux
aubes consécutives. C’est ce que Leclerc [146] exprime dans la condition nécessaire et
suffisante : pour qu’un ailettage soit stable vis-a-vis de I’'un de ses modes propres, il faut et
il suffit que I’amortissement aérodynamique soit positif pour toutes les configurations
fondamentales.

Cette analyse regarde le probleme modal inchangé et ne s’intéresse plus qu’a la réponse du
fluide aux vibrations des ailettes sur chacun de leurs modes propres. Cette réponse de
I’écoulement conduit selon les cas et par cycle de vibration a un travail moteur ou a un
travail résistant sur I’aubage (amortisse ment aérodynamique négatif ou positif).
L’amortissement structural est une valeur constante propre au systeme. Le phénomene de
flottement se produit lorsque 1’amortissement aérodynamique devient négatif et sa valeur
absolue supérieure a celle de I’amortissement structural [147].

Le flottement étant une oscillation d’amplitude croissante a D’infini du systéme
aéroélastique induit par 1’excitation des charges aérodynamiques instationnaires et pouvant
provoquer la destruction de la structure, il est ainsi trés important de déterminer la vitesse
critique d’écoulement qui pourrait mener a cette situation. Cette vitesse critique correspond
a la vitesse d'apparition du flottement [105], [147]. 11 est aussi nécessaire d’établir la
frontiere de flottement du systeéme aéroélastique pour définir le domaine de fonctionnement
sécurisé du profil. Concrétement, la frontiere de flottement donne la valeur critique du
nombre de Mach pour laquelle le flottement apparait. Cette frontiere divise le plan (Mach,
pression dynamique) en une zone stable et une zone instable.

Plusieurs études antérieures sur des systemes aéroélastiques de profil avec peu de degrés de
liberté ont mis en évidence les caractéristiques du flottement dans le régime transsonique
qui sont : le creux transsonique (transonic dip), les oscillations de cycle limite (LCO), et les
effets visqueux [72].

X. CONCLUSION

L’étude des systémes structure- fluide en écoulement est d’une grande importance pratique,
en effet I’écoulement étant un réservoir d’énergie des instabilités sont possibles , conduisant
souvent a des niveaux vibratoires dangereux .

Le couplage entre un fluide en écoulement et une structure vibrante peut donc induire des
instabilités vibratoires et générer des efforts importants qui conduisent tres rapidement les
structures a leur ruine. Il suffit pour cela qu’une portion infime de I’énergie cinétique
contenue dans I’écoulement soit transférée a la structure.

La réponse aéroélastique, qui se caractérise par un couplage des propriétés dynamiques et
aérodynamiques de la structure nécessite plusieurs méthodes d’analyse [147]. Ainsi I’étude
des effets aérodynamiques sur des ouvrages d’envergure est primordiale pour connaitre la
réponse de la structure.

L’étude de flottement, en trois dimensions, est importante pour prédire la stabilité de
I’ouvrage ainsi que la vitesse critique du fluide. Les modes de vibration de la structure
susceptibles a étre excités sont retenus pour 1’analyse

La connaissance des mécanismes de couplage facilite 1’interprétation des résultats de calcul
et guide la recherche de remedes susceptibles de faire disparaitre le flottement ou de le
repousser hors des limites d’utilisation de la structure.

Des modeles de couplage simples suffisent a expliquer les mécanismes de couplage mais
les calculs précis devront toujours se faire avec des méthodes sophistiquées de structure et
d’écoulement [17].
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I. INTRODUCTION

Les techniques de calcul largement répandues dans la pratique en matiere de turbomachines
sont : les solveurs non visqueux (Euler) pour écoulements bidimensionnels, les techniques
quasi-tridimensionnelles, le calcul de couches limites y compris les techniques intégrales de
quantité de mouvement, les techniques de Navier-Stokes parabolisées / space marching et
les solutions d'Euler et de Navier-Stokes complétes pour des écoulements compressibles et
incompressibles.

L'apparition de la simulation numérique des écoulements dans les années 70 a fourni une
impulsion importante pour résoudre les équations d'Euler et de Navier-Stokes régissant les
écoulements externes et internes. Le progres principal a été ultérieurement accompli dans le
développement des techniques numériques, de la génération de maillage, de la modélisation
de la turbulence, de l'application des conditions aux limites, pré et post-traitement des
données et de l'architecture des ordinateurs. La plupart des techniques utilisées pour la
résolution des équations de Navier-Stokes peuvent étre classées en différences finies,
surfaces ou volumes finis, éléments finis et méthodes spectrales. Seulement les deux
premieres techniques sont largement répandues dans le domaine des turbomachines. Les
techniques de calcul numérique fournissent une méthode efficace pour l'analyse et la
conception de turbomachines.

De trés importants progres ont été accomplis dans le domaine de la conception des
turbomachines ces dernieres années et 1'éventail des méthodes et des outils a la disposition
du concepteur a subi un important développement. Parmi toutes ces possibilités, les
ingénieurs chargés de ces tiches doivent savoir choisir 1'outil le mieux adapté a chaque
étape du projet. La plupart des industries ont leurs propres schémas de conception, leurs
codes ou leurs méthodes de calcul. Par exemple, dans la série publiée par 'AGARD
(Advisory Group for Aerospace Research and Development) en 1989 [148], plusieurs
auteurs ont décrit des méthodes avancées et exhaustives pour le projet de divers types des
turbomachines : compresseurs, turbines, aubages bidimensionnels.... La méthodologie de
conception des turbomachines dépend de l'application, de la géométrie et du domaine
industriel d’application ; par conséquent, il n'existe pas d’approche unifiée [37].

Durant ce travail de thése 1’écoulement fluide est régi par les équations de Navier-Stokes
completes en fluide compressible.

Ce chapitre présente alors brievement les principales méthodes numériques de résolution de
ces équations, ainsi que la résolution de 1’équation de mouvement de la structure. Les
développements et les calculs effectués dans cette étude ont été réalisés avec le code Fluent.

II. RESOLUTION FLUIDE

Les aéroélasticiens ont besoin de modeles précis et efficaces des champs d’écoulement
instationnaires résultant du mouvement de 1’aube et du souffle d’air incident. Ces
écoulements sont en regle générale dépendant du temps tridimensionnels, compressibles et
visqueux, ce qui fait de leur modélisation une tiche particulierement ardue. Jusqu’a
récemment, les capacités de stockage et les temps de traitement requis pour une résolution
précise des couches limites adjacentes aux surfaces des profils d’aubes ainsi qu’aux parois,
rendaient le calcul de tels écoulements beaucoup trop gourmand en ressources pour étre
intégré dans une démarche de conception routiniere.

Bien que les approches disponibles d’analyse non couplées ont permis de répondre en partie
aux besoins des concepteurs de turbomachines, en leur fournissant des modeles de
prédiction efficaces de la réponse aérodynamique instationnaire, celles-ci échouent dans la
modélisation de phénomenes d’écoulements instationnaires associé€s a un déplacement
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visqueux de la couche limite et a une séparation de 1’écoulement. Avec I’avénement
d’ordinateurs toujours plus puissants, un grand nombre de techniques de calcul de
dynamique de fluides (CFD) s’appliquant au domaine de 1’aéroélasticité ont été

développées.

I1.1 MISE EN FORME DES EQUATIONS

Pour un écoulement de fluide bidimensionnel compressible turbulent, pour lequel les forces
de pesanteur sont négligeables, comme c’est le cas pour les écoulements au sein des
compresseurs, I’ensemble des équations a résoudre s’exprime, dans un repere relatif, sous la
forme suivante : (Ces équations ont été€ développées dans le chapitre II)

a—Q+V}“=SO
ot

Q représente des variables conservatives
- -~ (u
O=pW| ; W=
v
7 représente des flux eulériens (flux convectifs) et des flux visqueux

pW
F=|pW ®Vl7+pf—;

pWI —TW
So représente les termes sources
0
= - - - @ x+2av
SO = p(fcnt + fcorr ; fcent + fcorr = 2
0 w°'y—20u

En coordonnées cartésiennes on obtient :

8_Q+ oF,  OJF,
ot  odx dy

7 et 7 sont les composantes de 7 avec :

pu pv
pul+p-—1, puy =1,
A= _ et A= > _
puv—71, pv:+p-T,
pul — G‘VT/)X pvl — (;W )y

|

(V.1)
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Les équations régissant les écoulements turbulents en turbomachines sont fortement non
linéaires et la plupart des solutions analytiques disponibles sont pour des écoulements tres
simples. La résolution implique plusieurs hypothéses selon le type de machine, la géométrie
des aubages et les conditions d'écoulement.

Les équations de continuité, de quantit¢é de mouvement et d’énergie sont résolues
simultanément. Puisque ces équations sont non linéaires, plusieurs itérations sont faites
avant d’aboutir a la convergence. Chaque itération consiste a effectuer les étapes illustrées
sur la figure V. 1.

Conditions initiales et
conditions aux limites

Résolution simultanée des
équations de continuité, de
quantité de mouvement et

Résolution des équations
de turbulence

non oul
convereence stop

Figure V.1 : Etapes de la méthode utilisée

Les équations gouvernantes sont linéarisées de maniere implicite ceci conduit a obtenir un
systeme ‘’bloc’” d’équation linéaires a quatre équations pour chaque maille du domaine.

En deux dimensions les inconnues du systéme sont la pression p, les composantes de la
vitesse u et v et la température T. Avec I’approche implicite qui est utilisée en conjonction
avec la méthode multigrille algébrique (AMG), la résolution est faite pour toutes les
variables (p, u v, T) sur toutes les mailles au méme temps.

I1.2 DISCRETISATION SPATIALE

Le code utilise la technique de volume de contrdle (qui sera plus détaillée dans la section
suivante) pour convertir 1’équation de transport générale en une équation algébrique qui
peut étre résolue numériquement. Cette technique de volume de contrdle consiste a intégrer
I’équation de transport sur chaque volume de contrdle conduisant a une équation discrete
qui exprime la loi de conservation sur le volume de contrdle.

D'un point de vue numérique nous avons choisi de résoudre le systeme V. en employant
une des techniques les plus utilisées en mécanique des fluides ; la méthode des volumes
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finis ; en coordonnées généralisées sur des mailles non structurées. Cette méthode fournit
ainsi de maniere naturelle des formulations discrétes conservatives elle est donc
particulierement adaptée aux équations de la mécanique des fluides: équations de
conservation de la masse, de la quantité de mouvement et de I’énergie.

Concernant les calculs d'écoulement, la méthode des volumes finis est actuellement la plus
développée et ce essentiellement pour ce qui touche a la turbulence ou a la combustion
[97]. En effet, les méthodes de volumes finis sont des méthodes robustes : elles permettent
le traitement de flux complexes, comme par exemple les flux non linéaire des équations
diphasiques. Elles sont aussi peu cofiteuses par rapport aux méthodes d’éléments finis.

La mise en ceuvre de cette méthode est simple si les volumes élémentaires sont des
rectangles en deux dimensions ou des parallélépipedes rectangles en trois dimensions.
Cependant la méthode des volumes finis permet d’utiliser des volumes élémentaires de
forme quelconque, donc de traiter des géométries complexes, ce qui est un avantage sur les
différences finies. Il existe une grande variété de méthodes selon le choix de la géométrie
des volumes élémentaires et des formules de calcul des flux. La méthode des volumes finis
consiste a discrétiser la forme intégrale des équations de conservation plutot que leur forme
locale.

I1.3 DISCRETISATION TEMPORELLE

Pour résoudre la forme compléte de 1’équation discrétisée nous avons utilisé un
avancement en temps implicite. Ce type d'avancement requiert une linéarisation des flux.
L’avantage du schéma implicite est qu’il est inconditionnellement stable par rapport au pas
de temps. Les schémas implicites, bien que nécessitant davantage d’opérations
arithmétiques a chaque pas de temps, autorisent des nombres de CFL plus grands. Cela
permet, dans la plupart des situations, d’accéder beaucoup plus rapidement a la solution
convergée.

I1.4 CONVERGENCE

Dans la plupart des cas, le critere de convergence par défaut dans FLUENT (residual) est
suffisant. La solution converge quand les résidus atteignent 107, Les résidus sont calculés a
partir des corrections dans les variables ; pression, vitesse, température... du probleme
entre la présente itération et ’itération précédente.

Le résidu est exprimé par la relation suivante :

ROW) = z(aa—m (vV.2)

Ou W est la variable conservative.

Un critere révélateur de la convergence est de vérifier la conservation de masse. Il faut que
la différence entre les débits entrants et sortants soit nulle (infiniment petite).

L’affichage de I’évolution de I’intégrale (surfacique ou volumique) d’une variable pendant
les calculs est un autre moyen de vérifier que la solution est bien stable.

L’ Affichage pendant les calculs de 1’évolution d’une force exercée sur une paroi peut étre
un moyen supplémentaire et efficace pour vérifier la stabilité des calculs.

Pour accélérer la convergence de la solution vers un état stationnaire il est possible
d’utiliser une large palette de méthodes d’accélération de convergence afin de réduire le
nombre d’itérations nécessaires pour obtenir une solution stationnaire a un taux de
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convergence donné. Parmi ces méthodes d’accélération de convergence, les méthodes multi
grilles, basées sur le calcul de la solution sur différents niveaux de grilles, se montrent
particulierement efficaces [72]. Cette technique permet d’obtenir un gain important en CPU
machine pour les calculs stationnaires particulierement quant le modele contient un grand
nombre de volumes de contrdle et est de plus en plus utilisée dans les codes Navier-Stokes
industriels. L’idée fondamentale des techniques multi grilles est fondée sur deux
observations : les méthodes itératives de relaxation classique pour la résolution des
problemes elliptiques ont un effet de lissage de I’erreur. Pour un maillage donné les erreurs
hautes fréquences sont amorties beaucoup plus rapidement que les basses fréquences.

Un maillage grossier permet d’obtenir une approximation de la solution sur maillage fin
pour un gain CPU. De plus les basses fréquences relatives aux maillages sont pour le
maillage grossier, des hautes fréquences, lesquelles sont bien lissées par les méthodes
itératives.

Ainsi, les méthodes multi grilles permettent, avec un algorithme fondé sur une séquence de
niveau de raffinement, un lissage optimal de toutes les fréquences de I’erreur. Les transferts
de la solution entre les niveaux de maillages sont effectués a 1’aide d’opérateurs de
prolongement et de restriction appropriés.

Initialement, les méthodes multi grilles ont été introduites pour la résolution de problemes
linéaires. Toute fois lorsque une méthode multi grilles linéaire est combinée avec une
méthode itérative de linéarisation, elle peut étre aussi utilisée pour le non linéaire. Il existe
aussi des approches directes qui permettent d’appliquer la méthode multi grilles aux
problémes non linéaires, ce sont les méthodes FAS (Full Approximation Storage). Grace a
ces méthodes, 1l est inutile de faire intervenir des itérations de linéarisation externes.
Différentes formulations de la méthode FAS existent suivant les problémes traités.

Pour plus de détails sur ces méthodes voir les références [72], [83] et [84].

III. RESOLUTION STRUCTURE

Le schéma de discrétisation temporelle employé dans cette étude est implicite et appartient
a la famille des schémas les plus couramment utilisés qui sont les schémas de Newmark.
Ceux-ci sont issus de développements en série de Taylor :

g =g" + A(1- )i + ™) (V.3)

2

+ n -n At een .o+
g =q" +Atg +7((1—/3)q +Bi") (V.4)

Les différents schémas de la famille de Newmark correspondent a des valeurs particuliéres
de a et B, ces deux parametres controlant la stabilité et la précision du schéma.

Nous avons retenu ici le schéma de Newmark pour lequel o = B = 0.5. Ce schéma, connu
également sous les noms de schéma d’accélération moyenne ou schéma trapézoidal est
fréquemment utilisé en dynamique des structures, il bénéficie d’une précision temporelle du
second ordre ainsi que d’une stabilité inconditionnelle. D’autre part il n’introduit aucun
amortissement numérique.

Bien que nous n’utiliserons que le schéma d’accélération moyenne, il est intéressant de
noter que pour des valeurs de a et B supérieures a 0.5, le schéma est conditionnellement
stable et que pour o = 0.5, = 0, un schéma explicite est retrouvé.
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IV. MAILLAGES EVOLUTIFS

Parmi les importantes difficultés liées au couplage direct entre un code fluide et un code
structure, la modification du maillage fluide imposé par le mouvement de la structure est
techniquement le plus délicat.

Cette section concerne la prise en compte d’un maillage fluide rendu mobile par le
déplacement de certaines de ses parois. Ces parois pouvant étre amenées a subir de grands
déplacements, le maillage fluide doit donc étre modifié en conséquence afin d’assurer une
compatibilité des frontiéres communes avec le maillage associé aux parois flexibles.
Cependant, et afin d’assurer une homogénéité du maillage dans son ensemble, il s’en suit
au cours du temps un déplacement des noeuds du maillage fluide et donc une vitesse de
maillage. Nous parlerons alors de maillage dynamique ou mobile.

Le domaine fluide se modifie lorsque la structure se déforme les codes disponibles ne
permettant pas de traiter des domaines mobiles quelques modifications du code fluide
doivent étre effectuées. Quand on suppose que les déplacements de la structure sont
suffisamment petits on peut négliger les variations du domaine occupé par le fluide.
Lorsque les déplacements de la structure sont importants il faut prendre en compte la
déformation du domaine fluide une meilleure compréhension des phénomenes d’interaction
fluide / structure pour un solide immergé dans un fluide peut se faire a 1’aide de techniques
s’appliquant a des cas plus généraux de domaines fluides a frontieres mobiles.

Pour un domaine fixe, les lois sont basées sur une formulation eulérienne, a savoir du point
de vue d’un observateur fixe qui observe 1’écoulement [152],/54],[153].

Pour les domaines fluides dont certaines parois (flexibles) sont amenées a étre déformées,
le point de vue eulérien n’est plus généralisable a tout I’écoulement. Pour des cas de fortes
mobilités, I’intérieur méme du domaine doit alors étre modifié en conséquence [50].

Le déplacement d’une paroi n’aura pas seulement un effet local, mais global puisque de
proche en proche, son effet se fera ressentir, effet plus ou moins important selon la distance
a cette paroi. Les calculs étant effectués de maniere discréte par I’intermédiaire de
maillages, il s’en suit donc une remise a jour réguliere des positions internes des noeuds du
domaine [155].

Aussi, pour conserver 1’aspect conservatif des équations de la mécanique des fluides, ces
dernieres devront €tre modifiées en conséquence en adoptant une approche non plus
exclusivement eulérienne, mais avec prise en compte du champ de vitesses du maillage.
Cette mobilité du maillage ne doit cependant pas influer sur la physique du probléme en
générant par sa propre vitesse un champ parasite qui se superposerait aux champs de
variables.

Il est alors nécessaire de s’assurer qu’aucune dépendance, entre les vitesses du fluide et
celles du maillage, ne vienne fausser les résultats. Nous parlerons dans ce cas de la
consistance du schéma qui assure une invariance des résultats quelque soit la mobilité du
maillage [37].

Afin de réaliser des simulations numériques des écoulements en milieux évolutifs
quelconque il convient de :

e Formuler les nouvelles équations a résoudre et adapter des méthodes
numériques déja existantes.

e Respecter certains criteres de type GCL (geometric conservation low).

e Faire évoluer le maillage lui-méme en fonction de la position de I’interface.
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Comme le maillage occupé par le fluide est déformable sa discrétisation structurée ou non
structurée doit etre calculée et remise a jour a chaque instant (avant ou apres chaque pas de
temps) il est aussi possible d’imaginer des mises a jours moins fréquentes qui seraient faites
apres chaque déplacement significatif du bord du domaine fluide.

Cependant il existe des cas ou les calculs successifs du maillage peuvent étre simplifiés. Par
exemple, si I’on simule un écoulement autour d’un profil d’aile rigidement mobile, on peut
changer de référentiel et garder un maillage constant. Ainsi de nombreuses méthodes
particulieres sont motivées par la simplification des équations a résoudre ou I’économie du
temps de calcul consacré aux mouvements de maillage qu’elles engendrent [61].

En revanche, en présence de grandes déformations, le maillage peut étre fortement distordu
et entrainer une imprécision des résultats voire 1’impossibilité de conduire la simulation a
terme. Des opérations de réactualisation de maillage (remaillage) sont alors indispensables,
opérations coliteuses en temps homme et machine [101].

Une premiere solution consiste a ramener le domaine mobile a un domaine fictif fixe. Les
méthodes reposant sur des changements de variables ou de repéres entre dans cette
catégorie [128]. Ces méthodes sont particulicrement adaptées aux écoulements autour d’une
structure en mouvement rigide. Dans cette section on ne fait que citer les différentes
méthodes existantes mais pour plus de détails concernant la formulation et I’algorithme il
est conseillé de se référer a la référence [108]. La méthode de maillage dynamique utilisée
dans ce travail est présentée de maniere plus détaillée.

IV.1 Méthode avec changement de variables_:

Dans ce type de méthodes, on préfere généralement utiliser un maillage structuré 1ié a la
structure. Lorsque la structure bouge, le maillage bouge aussi, mais les indices, des cellules
du maillage, restent fixes. Le domaine fluide physique varie mais le domaine fluide fictif
dans les nouvelles coordonnées est fixe.

Dés lors il est plus simple de réécrire les équations modeles dans le nouveau jeu de
coordonnées. Les calculs des différentes dérivées par rapport aux nouvelles coordonnées est
trés peu colteux puisque le maillage fictif est structuré et régulier [61].

IV.2 Méthode avec changement de reperes :

Un changement de repeére peut permettre de garder une approche lagrangienne en
simplifiant considérablement équations et schémas. Les équations régissant 1’écoulement
vont étre écrites dans un repere différent de celui du laboratoire, de plus on peut envisager
d’utiliser plusieurs référentiels différents, tous mobiles.

Il y’a des cas ou les formulations dans plusieurs référentiels et avec changement de
variables simplifient et allegent la simulation numérique mais les avantages éventuels de
ces méthodes peuvent paraitre submergées par leurs inconvénients et par la lourdeur
nouvelle des expressions. Bien que ces méthodes permettent de faire de grosses économies
en temps et en mémoire lors de certaines simulations numériques bien particulieres elles ne
sont pas générales. en outre certaines astuces qui doivent étres adaptées a chaque simulation
, deux inconvénients semblent inévitables, d’abord le traitement de grands ou rapide
déplacement reste problématique, ensuite le changement de variables curvilignes requierent
I’utilisation d’un maillage structuré d’emploi difficile et peu général pour des
configurations complexes [61]. Pour remédier aux inconvénients des deux méthodes citées
ci-dessus on retrouve les méthodes utilisant une formulation arbitrairement Lagrangienne
ou Eulérienne (ALE) et les méthodes a maillage mobile.
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IV.3 Méthode ALE :

Lorsqu’un systéme physique fait intervenir des structures et des fluides les deux
formalismes (Lagrangien et Eulérien) sont naturellement amenés a se rencontrer. Il apparait
alors nécessaire de pouvoir passer aisément de ’un a I'autre, La méthode ALE est une
méthode permettant de le faire. Il est par ailleurs remarquable que cette méthode possede un
intérét dans les problémes tout autant théorique que numérique.

Dans les problémes d’interaction fluide- structure ou le domaine varie, il est 1égitime de
s’interroger sur le choix du type de coordonnées a utiliser.

Pour les applications numériques cette question prend tout son sens, en effet lors de trop
grands mouvement de fluide un maillage lagrangien suivant des particules pouvait
rapidement dégénérer (des mailles pourraient se croiser) ou bien nécessiterait un remaillage
fréquent et coliteux. Un maillage fixe Eulérien ne prendrait quant a lui pas bien en compte
la sensibilité des déformations de surfaces, et sa finesse devrait dépendre de la vitesse
caractéristique de I’écoulement (une des inconnues du probléme) ce qui demanderaient des
hypotheses tres strictes sur la condition CFL et par conséquent un colit numérique la aussi
important.

D’un point de vu numérique la formulation ALE permet de pallier a certains de ces
problémes en calculant a chaque pas de temps, une évolution réguliére du maillage sans
demander un colt trop important. La clé en est I’indépendance du maillage a I’intérieur du
domaine par rapport a la vitesse du fluide, par ailleurs, cette méthode est consistante vis-a-
vis de la discrétisation des équations de conservation [31].

En conclusion on peut dire que les formalismes de Lagrange et Euler ne sont pas adaptés en
général aux problémes d’écoulements fluide avec frontiere mobile, en revanche le
formalisme ALE est tout a fait adapté a ce type de situations car il permet le traitement
d’une convection importante avec petites ou grandes déformations du domaine fluide [54].
La description appelée arbitraire Lagrangienne Eulérienne (ALE) représente un compromis
entre les deux approches Lagrangienne et Eulérienne. Elle permet d’englober les points de
vue classiques Lagrangien et Eulérien c'est-a-dire conserver une approche Lagrangienne
prés de la structure et une approche Eulérienne loin de celle-ci.

On se trouve donc dans la situation privilégiée ou on cumule les avantages des deux
formulations ou encore si I’on préfére, on élimine leurs inconvénients.

Cette formulation a ét€ utilisée dans de nombreux domaines physiques (fluides
compressibles, incompressibles, écoulements a surface libres) ou interviennent des fluides
en mouvement dans des domaines a frontieres mobiles.

La grande difficult¢ dans la méthode ALE est de calculer la vitesse de maillage et de
récupérer apres transformation un maillage convenable (conforme, sans recouvrement de
mailles ni angles trop aplatis...).

IV.4 Méthode de transpiration :

Dans un cadre de petits déplacements de 1’interface fluide- structure ou si on s’intéresse a
une analyse de stabilité linéaire une modélisation ALE peut donc paraitre trop cheére et
compliquée. Ainsi avec I’intention de surmonter les difficultés pratiques de la formulation
ALE, les ingénieurs aéronauticiens ont développé une technique dite de transpiration qui
n’exige pas l'utilisation de grilles mobiles ni 1’adaptation profonde des solveurs fluides et
qui permet de prendre en compte les effets de la structure dans le fluide par le moyen d’une
simple correction des conditions aux limites sur une interface fixe.

Plus précisément cette approche basée sur une idée originale de Lighthill [156] considere
I’interface fluide- structure comme une surface perméable a travers laquelle le fluide coule
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avec une vitesse dite de « transpiration » déterminée a partir du déplacement expérimenté
par I'interface fluide- structure.

Le but de cette démarche est donc d’utiliser dans le fluide des méthodes optimisées bien
connues, fiables et largement validées complétées par des conditions aux limites sur
interface fixe permettant de simuler la vibration de I’interface fluide- structure [54].

La méthode de transpiration est adaptée aux cas de petites amplitudes des déplacements et
permet de prendre en compte I’effet du déplacement de I'interface en gardant un domaine
fluide fixe en formalisme Eulérien. Cependant 1’absence jusqu’a ces jours d’une
justification mathématique solide de cette méthode en faisait un champ largement ouvert a
la controverse [54].

IV.5 Méthode de la frontiere immergée :

L’idée principale de la méthode est de considérer la structure comme baignant dans le
fluide au lieu de résoudre un systéme pour le faire évoluer, on considére que la structure
agit sur le fluide par I’intermédiaire d’une force portée le long de I’interface, ainsi seul le
systeme fluide est a résoudre (avec un terme de force supplémentaire). La méthode a pour
intérét de réduire le colit des calculs. Bien que cette méthode soit habituellement utilisée sur
des maillages structurés elle a été implémentée sur des maillages non structurés [31].

IV.6 Méthode a maillage dynamique :

Le principe de la méthode a maillage dynamique est similaire a celui des méthodes ALE
[128], [97]. Cette méthode s’appuie sur une discrétisation du domaine fluide qui est mobile,
cependant la vitesse de chaque nceud du maillage n’est pas considérée comme une vitesse
propre du maillage, ce type de formulation ne s’appuie ni sur une forme particuliere des
cellules (triangles, quadrangles) ni sur I’aspect du maillage (structuré ou non structuré).

Elle se différencie des méthodes ALE par le fait qu’aucune référence aux coordonnées
lagrangienne n’est faite [61].

La méthode a maillage dynamique comporte de nombreux avantages, elle est simple a
mettre en ceuvre et facilite 1’adaptation des schémas existants. Les seules variables
géométriques supplémentaires sont les vitesses de maillage. Le seul inconvénient est le
besoin de bouger le maillage apres chaque pas de temps.

Bien que la méthode puisse s’avérer moins performante dans certains cas particuliers elle
est treés certainement plus générale [157]. De plus, des algorithmes assez simples permettent
de réduire les cofits de calcul induits par les mouvements du maillage [158]. C’est cette
derniere technique qui a été utilisée dans ce travail de these. Nous la présentons donc ci
apres.

Apres avoir défini la cinématique générale du maillage, nous traiterons de la consistance du
schéma qui stipule I’'indépendance du champ fluide a 1’égard du maillage mobile. Les
criteres permettant de satisfaire ce principe seront établis pour les cas d’écoulements
bidimensionnels.

IV.7 Loi de consistance géométrique :

On remarquera que les méthodes de type ALE ou maillage dynamique font intervenir des
vitesses de maillage qu'il est nécessaire de traiter rigoureusement pour assurer au minimum
une indépendance de la solution physique du probléme a 1'égard de ces dernieres. La
démarche générale consiste alors a satisfaire la loi dite de conservation géométrique GCL
qui stipule que : ’tout champ uniforme et constant solution des équations de Navier-Stokes
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doit rester quel que soit le mouvement du maillage’’. Cette terminologie remonte a la fin
des années 70. Un article de référence sur les maillages mobiles s’est imposé suite a
I’introduction de la loi de conservation géométrique (GCL) par P. D. Thomas & C. K.
Lombard (1979) [159]. Celui-ci fut en fait la redécouverte de la *’Space Conservation
Law’’ émise par J. G. Trulio & K. R. Trigger en 1961. Par la suite, I. Demirdzic [160],
[161] montra que le non-respect de la GCL pouvait, dans des cas de fortes mobilité du
maillage, générer des puits ou des sources de masse et contribuer a I'apparition
d'oscillations numériques.

En maillage fixe, celle-ci se limite a la SCL (surface conservation law). Cette loi est
obtenue en considérant les équations précédentes sur un maillage fixe, pour un écoulement
uniforme dans une direction ¢ arbitraire. Son expression analytique, bien connue, prend la
forme :

Lc.ndS =0

Elle traduit le fait que chaque cellule de calcul doit étre fermée par ses surfaces. Cette
équation semble triviale, ce qui explique qu'elle soit rarement mentionnée. Elle est
généralement satisfaite pour les schémas de type volumes finis.

Pour un maillage mobile, la GCL inclut également la conservation volumétrique
VCL (volume conservation law). Elle repose sur le fait qu'un maillage arbitrairement
mobile ne doit pas affecter 1'écoulement, elle est déduite a partir de 1'équation de continuité
pour un fluide de masse volumique uniforme et de vitesse nulle.

% [av =] v, ndA=0 (V.5)

Afin que la VCL soit vérifiée a chaque pas de temps, Demirdzic [71], [16] détermine la
vitesse normale de chaque surface a partir de la discrétisation de 1'équation V.20. Cette
discrétisation doit s'effectuer selon la méme technique que celle employée pour résoudre
I'ensemble des équations. Cette méthode est générale, elle permet de déterminer une vitesse
normale de chaque surface, respectant la VCL, quelque soit le type de discrétisation
temporelle utilisée (explicite, implicite, a un ou plusieurs sous pas...) [97].

Pour satisfaire la loi de conservation géométrique la dérivée par rapport au temps du
volume de contrdle est calculée par :

N[ 5,.dh=35, 4
J

dt v 8 87"

ny est le nombre de faces sur le volume de controle ; A ; est le vecteur surface de la face j.

Le produit scalaire v, ;.A; sur chaque face du volume de contrdle est calculé par :

L,
Vg,j'AJ‘:Tt

OV est le volume balayé par la face i du volume de controle pendant lintervalle A t= A

-
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IV.8 Prise en compte du mouvement du maillage

La seconde difficulté, liée aux simulations des écoulements en domaine évolutifs, réside
dans le mouvement du maillage lui-méme c'est-a-dire la transmission du mouvement du
bord du domaine fluide au reste du maillage et peut, elle aussi, étre traitée suivant
différentes techniques [97].

Dans le logiciel utilisé trois options sont disponibles pour adapter le maillage a la zone
mobile :

e Mc¢éthode des ressorts (smoothing methods): le maillage est déformé comme si les
mailles étaient munies de ressorts sur leurs c6tés. L’approche retenue par Ferhat
[162] en constitue un exemple original. Dans cette référence, le maillage est
assimilé a une pseudo-structure possédant son propre comportement dynamique.
Apres discrétisation, celui-ci se voit attribuer une matrice masse [M], une matrice de
rigidité [K] et une matrice relative a I’amortissement [D]. Cette technique généralise
plusieurs méthodes plus classiquement employées, notamment celle de Batina
[163].

En effet, pour [M]= [D]= [0], I’analogie des ressorts, utilisée par Batina et modifiée
par Blom [164] est retrouvée.

e M¢éthode des couches dynamiques (dynamic layering): des couches de mailles sont
rajoutées ou retirées a chaque pas de temps. Cette option ne peut étre utilisée
qu’avec des translations (ex : piston, soupape) et ne peut donc pas €tre utilisée dans
ce travail.

e Méthode de remaillage local (local remeshing methods): la déformation du
maillage est basée sur un systéme virtuel de ressorts reliant les nceuds du maillage.

V. CONCLUSION

Dans le domaine du projet des turbomachines, les équations de Navier-Stokes sont
employées dans les étapes finales de la conception pour contrdler les problemes éventuels
(par exemple, séparation laminaire et turbulente, zones de gradient de pression adverse,
localisation d'ondes de choc, jeux radiaux et autres pertes) ; ils ont aussi commencé a
trouver une place intéressante dans les premieres étapes de la conception [35].

Pour des écoulements compressibles, le choix des schémas de discrétisation a la fois
spatiale et temporelle doit assurer une stabilité du schéma en tout point de 1I’écoulement et
permettre une capture correcte des chocs.

Il serait vain de rechercher la méthode universellement capable de discrétiser les systemes
d’équations modélisant par exemple les écoulements de fluide, tout comme il est vain de
rechercher la meilleure forme des volumes de contréle dans le contexte des volumes finis.
Par contre il faut s’assurer que les méthodes fournissent des solutions numériques
correspondant a des solutions physiques et il faut limiter la présence de phénomenes
purement numériques. Les méthodes de volumes finis qui sont I’objet de développement et
d’amélioration constants se sont montrées robustes et efficaces : elles permettent d’assurer
les lois de conservation a un niveau discret, de préserver le principe du maximum et la
monotonie de capturer les discontinuités grace a des techniques de décentrement.

Enfin, la liberté du choix du maillage et des volumes de contrdle permet de travailler avec
des géométries complexes [165].
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I. INTRODUCTION

Depuis le XVlle siecle, les études aérodynamiques se limitaient a I’expérimentation et a la
théorie. Ce n’est que depuis les années 1960 que s’est adjoint a ce schéma la simulation
numérique. Ces trois approches conservent de fortes interactions entre elles et ont chacune
un role essentiel dans le développement scientifique et technologique.

Dans I’étude aérodynamique des turbomachines la simulation numérique des écoulements
occupe une place grandissante.

La simulation numérique des écoulements, en anglais CFD (Computational Fluid
Dynamics) a stimulé une approche unifiée allant de l'analyse a la conception des
turbomachines. La pratique de traiter les turbines hydrauliques et a vapeur, pompes, et
compresseurs a gaz et d'autres turbomachines séparément a laissé sa place a une approche
plus intégrée. Ces développements sont facilités par un dénominateur commun: les
équations qui les régissent sont les mémes pour toutes les turbomachines, avec en plus des
équations de comportement supplémentaires utilisées pour manipuler les cas spéciaux (par
exemple, écoulements biphasiques).

Les méthodes numériques résolvant ces équations sont en cours de développement et leurs
applications sont limitées. Les différentes approches actuellement utilisées dépendent du
degré des simplifications admises dans ces équations selon I’analyse physique des
phénomenes réels [50].

Les conditions aux limites rencontrées dans les turbomachines sont parmi les plus
complexes concernant le domaine de la simulation numérique des écoulements. Pour des
conditions d’écoulement plus générales, les modeles numériques se basent sur les systémes
d’équations d’Euler et de Navier-Stokes.

L'utilisation de la CFD par les constructeurs de turbomachines a augmenté sensiblement
pendant la décennie passée, ayant pour résultat un cycle de développement plus court de
leurs produits. Combinée avec des mesures, la CFD fournit un outil complémentaire pour la
simulation, la conception, l'optimisation et, d'une maniére primordiale, l'analyse des
écoulements tridimensionnels complexes jusqu'ici inaccessibles a 1'ingénieur. Dans
beaucoup de cas, la simulation numérique des écoulements fournit le seul moyen pour
accéder aux informations détaillées du champ étudié, car les essais réels des turbomachines,
avec des mesures détaillées dans les canaux tournants sont difficiles, cotiteux et, dans
beaucoup de cas, impossibles.

Fluent est un logiciel de modélisation tridimensionnelle des écoulements fluides couplés
avec ou non du transfert de chaleur, et avec ou non des réactions chimiques, et pour une ou
plusieurs phases. Les capacités sont vastes, ce qui en fait un outil utilisé dans de nombreux
domaines industriels : Aéronautique, Véhicules a moteurs, Marine, Biomédical,
Refroidissement en électronique, Verre, Traitement de polymeére, Processus chimique,
Production d’électricité, Turbomachine, etc.

Comme les logiciels de simulation numérique utilisés couramment par 1’industrie, Fluent
utilise les équations de Navier Stokes moyennées. Elles sont discrétisées selon 1’espace et le
temps puis résolues grace a des méthodes diverses. Concernant la turbulence, elle est
entiecrement modélisée ce qui demande des modeles de fermeture. Par contre toutes sortes
de géométries peuvent éEtre modélisées. Les simulations numériques directes des
interactions fluide-structure restent relativement cotiteuses en CPU machine et en mémoire
surtout si la méthode aérodynamique utilisée est complexe [72].

Dans ce chapitre, nous présenterons les principaux résultats obtenus en nous attachant a
comprendre les phénomeénes importants réellement mis en jeu en aérodynamique des
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fluides compressibles qui est un sujet d’actualité trop important, d’autant qu’on doit y faire
intervenir les problemes de transferts de chaleur que nous n’avons pas abordés. Nous
verrons en quoi les paramétres analysés ont engendré des effets tant aérodynamiques
qu’aéroélastiques. Nous en tirerons donc aussi les enseignements majeurs concernant le
comportement aéroélastique du systéme.

II. SIMULATION DE D’ECOULEMENTS AUTOUR DE PROFILS
NACA 0012

Dans une premiere étape de notre travail nous nous sommes intéressés a 1’analyse de
I’écoulement autour du profil fixe, c’est a dire sans prendre en considération les
déplacements subis par ce dernier dans le but, d’une part, de valider notre logiciel en
mettant en évidence la concordance de nos résultats avec la théorie pour des profils fixes et
d’autre part, pour essayer de comparer postérieurement les résultats trouvés avec les
résultats de la simulation de 1’écoulement autour du profil en mouvement afin de voir
I’effet de ce mouvement sur les forces aérodynamiques appliquées sur les aubes. Le
premier des parameétres de la géométrie de I’aube qu’il faut choisir est le profil. Notre étude
est basée sur un profil non symétrique NACA65-10 % qui est un profil trés utilisé dans le
domaine des turbomachines (compresseurs axiaux) et un profil symétrique NACAO0012 qui
est un profil trés classique et a fait ’objet de nombreuses études au NACA (National
Advisory Committee for Aeronautics), ancétre de 1’actuelle NASA (National
Administrative for Space and Aeronautics) [166].

Le choix de tous les parametres définissant une configuration de profil d’aube de
compresseur axial, a été fait de la maniere la plus judicieuse possible mais nécessiteraient
d’étre revu de maniéere critique, a la lumiere des résultats obtenus dans cette étude.

Les simulations sont réalisées avec le logiciel Fluent en deux dimensions (2 D).

Nous allons tout d’abord présenter des résultats de calcul d’écoulement autour d’un profil
bidimensionnel NACA 0012. II s’agit d’un cas de calcul qui a été déja étudié et que nous
examinerons également, pour d’autres conditions aux limites, dans le cadre de I’analyse
d’écoulements instationnaires.

Le profil NACA 0012 est un profil conventionnel qui a été largement utilisé. Nous allons
également nous y intéresser, en particulier parce que les nombres de Mach et de Reynolds
utilisés sont représentatifs des applications visées.

I1 s'agit simplement, dans ce cas, d'une pale plongée dans un écoulement d'air (comme un
écoulement autour d'une aile d'avion).

Le maillage est réalisé sous gambit en 2D, trois zones se distinguent, la premiére zone
correspond a l'entrée du profil et possede une forme rectangulaire. La seconde zone contient
le profil, constituée d’une zone structurée et raffinée proche du profil afin de capter les
phénomenes de couche limite, décollement, recirculation, etc.... et une zone entourant la
premiere non structurée. Enfin la troisieme zone est celle du sillage, soit un découpage
rectangulaire dans I'axe du profil, collé au bord de fuite. Il rejoint a son autre extrémité la
limite de sortie du domaine d'étude. Sur la figure VI.1 nous avons fait un agrandissement
du maillage au niveau des zones critiques du profil qui sont le bord d’attaque, le bord de
fuite et les zones proches de I’intrados et I’extrados. Les éléments utilisés dans ce maillage
ont une forme triangulaire. La phase de validation du module fluide est effectuée suivant
trois tests pour le cas stationnaire, tandis que les autres tests sont effectués pour le cas
instationnaire.
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I1.1 Ecoulement stationnaire

On dispose de la polaire du NACA 0012 pour des nombres de Reynolds différents. L’objet
de ce travail est de vérifier que ’on peut retrouver numériquement le comportement
observé sur cette polaire. A cette fin, on a effectué des simulations autour de ce profil a
différentes incidences. Nous proposerons pour ce calcul des comparaisons avec les résultats
expérimentaux et les résultats obtenus par d’autres codes.

Dans cette configuration le maillage est constitué d’un domaine en « H » et comporte
38671 noeuds; il est bidimensionnel. La corde du profil vaut 1m et les frontieres du
maillage sont situées a trois fois la corde en amont, a quatre fois la corde en aval et deux
fois la cor3de au dessus et en dessous du profil. La taille de la premiére maille a la paroi est
de 5 x 107 m.
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FigureVI.1 : Maillage du profil NACA 0012 (a) bord d’attaque, (b) bord de fuite

Cas test 1 : Ecoulement incompressible

Dans ce premier cas les valeurs expérimentales du coefficient de portance représentées sur
la figure VI.2 sont prises de la polaire du profil NACAO0012 pour un nombre de Reynolds de
9.10° , ces valeurs sont disponibles dans la référence [167]. L’écoulement est
incompressible et la vitesse en amont est de 152 m / s.

Sur la figure VI.2 on peut observer la dépendance linéaire du coefficient de portance en
fonction de I’angle d’incidence ainsi que le décrochage du profil pour une incidence
d’environ 15°.

99



These de doctorat — F. Brahimi

—— experimental [167]
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FigureVL.2 : Evolution du coefficient de portance du profil NACA0012
en fonction de Uincidence avec Re = 9.10°

Cas test 2 : Ecoulement a faible vitesse

Cette simulation est réalisée pour analyser la réponse aérodynamique du profil NACA0012
a un écoulement a faible vitesse, la vitesse en amont étant de 15 m / s. le fluide, assimilé a
un fluide parfait de masse volumique constante, est en écoulement stationnaire. Les
équations utilisées dans le code sont les équations d’Euler.

L’évolution du coefficient de portance en fonction de I’angle d’incidence est représentée
sur la figure VI.3. On observe que la portance croit linéairement en fonction de I’incidence
on constate aussi que les valeurs prédites par le code utilisé sont bien proches des valeurs
expérimentales avec un écart de 13 % environ qui reste modéré.
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FigureVI1.3 : Evolution du coefficient de portance du profil NACA0012
en fonction de Uincidence avec V,=15m/s

Cas test 3 : Ecoulement transsonique a faible angle d’incidence

Les résultats suivants sont obtenus pour le cas test AGARD 01 [167]. On a considéré un
écoulement stationnaire autour du profil avec un nombre de Mach en amont M, = 0.8, un
angle d’incidence i = 1.25° et une CFL = 8.4.

Les figures V1.4 (a) et (b) présentent les contours du coefficient de pression Cp tandis que
les figures VL5 (a) et (b) montrent la distribution de la pression statique autour du profil.
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L’observation de ces figures permet de dire que le coefficient de pression est prédit de
facon quasiment identique dans ces deux calculs issus respectivement de la référence [167]
et du logiciel utilisé durant ce travail. Une forte onde de choc est constatée sur I’extrados du
profil.

Tas -1 -05 o

(@) (b)

FigureVI 4 : Contours du coefficient de pression autour du profil NACA0012
(M,=0.8,i=1.25) (a) : référence [167] ; (b) : présente méthode
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FigureVL.5 : Distribution de pression autour du profil NACA0012 (M = 0.8,i=1.25)
(a) : référence 167 ; (b) : présente méthode

Nous avons calculé par la suite les coefficients de portance et de trainée que nous avons
comparés avec d’autres résultats retrouvés dans les références [168] et [167]. Cette
comparaison est présentée dans le tableau VI.1.

Méthode Cy C,

Ref.168 0.0241 0.3186

Ref.167 0.0261 0.3349
Présente méthode 0.0230 0.3340

Table VI.1 : Comparaison des coefficients de trainée et de portance
calculés pour le NACA 0012 avec M, = 0.8 eti=1.25°
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La dispersion des résultats des coefficients aérodynamiques reste trés modérée. En ce qui
concerne la référence [168] la dispersion ne dépasse pas 5 %. Pour la référence [167] la
dispersion est de 0.3 % pour le coefficient de portance mais pour le coefficient de trainée on
constate que la dispersion est un peu plus importante, elle atteint 11,8 %.

I1.2 Ecoulement instationnaire

Apres avoir simulé 1’établissement d’un écoulement stationnaire turbulent autour d’un
profil NACA 0012, a une incidence suffisamment faible pour que la couche limite ne
décolle pas, nous allons tenter de simuler maintenant une configuration avec une incidence
plus grande, ou se produit alors un décollement de la couche limite qui rend I’écoulement
instationnaire. Cette configuration possede toutes les caractéristiques des applications
visées, hormis le caractére tridimensionnel : instationnaire, turbulent, transsonique,
impliquant un phénomene d’interaction entre une onde de choc et une couche limite.
Soulignons donc en premier lieu que 1’on a voulu voir s’il y’a une disparité des résultats de
ces simulations des équations de Navier-Stokes moyennées en fonction du modele de
turbulence utilisé. Alors, a cette incidence, nous avons mené deux calculs ou la turbulence
est prise en compte a travers deux modeles différents. Un calcul ou 'on a choisi de
modéliser la turbulence a I’aide d’une équation de transport de Spalart-Allmaras et un
calcul ot I’on a choisi de modéliser la turbulence a I’aide de deux équations de transport de
kete.

Afin de mieux s’assurer de la capacité du modele de turbulence a une équation de Spalart-
Allmaras, qui va €tre utilisé dans la suite du travail, a décrire correctement une évolution
instationnaire d’écoulement turbulent, nous allons comparer les résultats obtenus avec les
deux modeles de turbulence sur le méme maillage.

Au cours du régime transitoire, il a été choisi trois instants différents pour comparer les
solutions obtenues, t; = 63 X 107 S, th = 133.10™s et t3 = 238.10%. La figure V1.6 présente
les répartitions du coefficient de pression parié€tale pour ces trois instants. Au vu de ces
courbes on remarque que les solutions sont semblables et la prédiction de la position des
chocs reste quasiment identique.

Les figures V1.7 et VI.8 présentent respectivement 1I’évolution temporelle des coefficients de
portance et de trainée. Lors des premiers instants (régime transitoire) le calcul avec les deux
modeles de turbulence prédit un comportement oscillant des coefficients aérodynamiques
qui va s’amortir apres quelques pseudo-périodes. Le temps de convergence des deux calculs
étant le méme.
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Figure VI 6 : Comparaison de la répartition pariétale du coefficient de pression a trois instants du
régime transitoire pour les calculs d’écoulement autour d’un profil NACA 0012 a 4° d’incidence
(a) : Fluent avec modeéle k-¢ ; (b) : Fluent avec modéle SA
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Figure V1.8 : Comparaison de I’évolution du coefficient de trainée a convergence du calcul
autour du profil NACA 0012 a 4° d’incidence (a) : fluent avec modeéle k-¢ ; (b) : fluent avec modéle SA

Toujours dans I'intention de valider le logiciel utilisé nous avons comparé nos résultats
avec ceux de Pascal Joubert de La Motte [169] ou il a effectué cinq calculs sur le méme
profil (NACA 0012) un premier calcul avec une maquette numérique, les quatre autres
calculs correspondent respectivement a un calcul avec Aerolog, utilisant le schéma de Lax-
Wendroff, un calcul avec Aerolog toujours mais avec un schéma différent qui est le schéma
a pas de temps caractéristique, un calcul avec Fluent ou il a modélisé la turbulence a I’aide
d’une équation de transport de Spalart-Allmaras et un calcul avec Fluent ou il a choisi de
modéliser la turbulence a 1’aide de deux équations de transport de k et €. Notons que le
maillage utilisé pour le premier calcul est différent de celui utilisé dans les quatre autres
calculs. La aussi nous avons comparé les répartitions du coefficient de pression et les
répartitions du coefficient de frottement qu’on a obtenu par notre méthode et celles de
Joubert (avec les cinq calculs) pour les mémes temps c’est a dire t; = 63 X 10 s, t, =
133.10™%s et t3 = 0.02394s. 1l faut noter 1a que, dans son travail, Joubert a représenté la
variation de (—C,). Quoiqu’on constate une légere différence dans 1’allure des courbes
représentant le coefficient de pression (fig.V1.9) sur I’extrados et ’intrados a partir de
I’abscisse x = 0,5, la prédiction de la position des chocs reste cependant quasiment
identique. Le choc est localisé au méme endroit pour les deux répartitions correspondant a x
= 0,65 pour t; et a x = 0,4 sur ’extrados et x = 0,5 sur I'intrados pour I’instant t,. Cependant
la prédiction des coefficients de frottement, figures VI.10 (b), pour les instants t; et t, selon
Joubert, est assez différente d’une solution a l’autre. En effet, outre 1’important
dépassement prédit par Aerolog au bord de fuite, les niveaux de frottement de ses solutions
et notre solution VI.10 (a) sont relativement différents, et en particulier sur les VI.10 (a) et
(b) a I’'instant t, le comportement de 1’écoulement calculé avec Fluent et le modele k-¢
difféere des deux autres, puisque le frottement ne s’annule pas a 1’abscisse x = 0,6m. D’une
maniere générale le frottement prédit par Fluent et le modele (k-g) est assez nettement
supérieur au frottement prédit par Fluent et le modele de Spalart-Allmaras et par Aerolog,
la prédiction de la position des chocs restant cependant quasiment identique.

Pour le troisieéme instant t3, les solutions de Joubert comparées deviennent différentes dans
la zone de I’extrados au niveau du choc et en aval de celui-ci. Sur la figure VI.10 (b) la
solution calculée par Aerolog a 1’extrados est sensiblement la méme qu’a 'instant t, alors
que fluent prédit un choc nettement moins dissipé. Sur la figure VI.10 (a) représentant notre
solution, on constate qu’elle est différente par rapport aux solutions de Joubert aussi bien au
niveau de I’extrados que de I’intrados mais le choc est situé au méme endroit pour les deux
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écoulements. La figure VI.10 (b) toujours a I’instant t; nous permet de déterminer I’étendue
du décollement de la couche limite provoquée par le choc. A cet instant il y’a un décalage
conséquent de la position du pied de choc et un décollement nettement trop petit pour
Aerolog.
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Figure V1.9 : Comparaison de la répartition pariétale du coefficient de pression a trois instants du
régime transitoire pour les calculs d’écoulement autour d’un profil NACA 0012 a 4° d’incidence
(a) : avec fluent; (b) : référence [169]
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Nous pensons que toutes les différences soulevées sont en rapport avec le modele de
turbulence et le type de maillage utilisés pour chacun des écoulements. Néanmoins les
simulations que nous avons effectuées ont montré que les solutions aux deux premiers
instants t; et t, sont relativement semblables, et en général, il y’a un bon accord entre les
résultats obtenus par Fluent et les résultats issus de la référence [169].
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Figure VI.10 : Comparaison de la répartition pariétale du coefficient de frottement a trois instants du
régime transitoire pour les calculs d’écoulement autour d’un profil NACA 0012 a 4° d’incidence
(a) : avec fluent; (b) : référence [169]
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Nous avions voulu comparer les valeurs des coefficients aérodynamiques apres
convergence des calculs mais ca n’a pas ét€é possible car Joubert s’est intéressé
particuliecrement a la période transitoire du calcul concernant ce cas d’écoulement
(écoulement transsonique autour du NACA 0012 a 4° d’incidence). Nous avons alors pensé
a comparer ces mémes coefficients a des temps différents choisis au cours du régime
transitoire. Les valeurs obtenues sont retenues dans le tableau VI.2, ou on peut déja noter un
écart entre les résultats des cinq calculs de Joubert. Pour plus de détails il faut consulter la
référence [169] avec ¢a on n’a pas pu tirer profit de cette comparaison.

G Ca
17 i 17 15}

1 calcul 0.29 0.31 0.040 0.036
2" calcul 0.18 0.31 0.034 0.036
3calcul 0.34 0.38 0.046 0.042
4" calcul 0.59 0.59 0.059 0.058
5calcul 0.59 --- 0.059 ---

Notre calcul 0.15 0.3 0.040 0.050

Table VI.2 : Comparaison des coefficients de portance C; et de trainée C; obtenus avec notre calcul
et ceux de le réf [169] pour le NACA 0012 avec M, = 0.775 et i = 4°

III. Simulation de I’écoulement autour de la premiere configuration standard

L’écoulement que nous allons calculé est un écoulement instationnaire autour d’un profil
constituant la premiere configuration standard et dont les coordonnées sont représentées
dans le tableau VI.4. Ce type de configurations constitue des cas de validation. Pour deux
angles d’incidence de 2° et 6°, on compare sur les figures VI.11 (a) et (b) la distribution du
coefficient de pression autour de ce profil obtenue par le logiciel Fluent, dédié a la
résolution des écoulements compressibles, avec celle représentée dans la référence [170] .
Le maillage utilisé est composé d’un domaine en H et comporte 9727 nceuds dans le plan
de I’écoulement. La longueur de la corde du profil vaut 0.1524 m. Enfin la taille de la
premiére maille prés de la paroi vaut 5.10° m.

Les parametres géométriques de la configuration et les conditions aux limites utilisées sont
regroupés dans le tableau VI.3.

Pour calculer cet écoulement laminaire, dont le nombre de Mach a 1’infini en amont est de
0,17 pour le premier cas et 0,18 pour le deuxiéme cas, nous avons effectué des simulations
directes des équations de Navier-Stokes.

Angle de Angle Nombre de Pression a Pression a la
C(zIrIcll;al Serrage s calage y d’incidence | Mach i/ll’entrée I'entrée P, / P, | sortie P, / P,
1
Cas 1 0.1524 0.75 55° 2° 0.17 0.9774 0.9790
Cas2 0.1524 0.75 55° 6° 0.18 0.9818 0.9852

TableauV1.3 : Tableau récapitulatif des paraméetres utilisés pour la premiere configuration standard

107




These de doctorat — F. Brahimi

On se place ici dans I’hypothése d’un écoulement de fluide parfait, nous avons vu qu’a ces
incidences 1’écoulement reste attaché. Les figure VI.11 (a) et (b) présentant les distributions
du coefficient de pression autour du profil montrent que la dispersion des résultats pour ce

calcul reste trés modérée.
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Figure VI.11 : Distribution du coefficient de pression autour du profil de la premiére
configuration standard pour une incidence de 2° (a) et de 6° (b)

La lecture de ces résultats permet d’ores et déja d’affirmer que fluent prédit correctement

les grandeurs de I’écoulement instationnaire.
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|

c=1524cm (6 in.)
SUCTION SURFACE PRESSURE SURFACE
X Y X Y
0.0008 0.0020 0.0012 =0.0019
0.0046 0.0053 0.0054 =0.0042
0.0070 0.0064 0.0080 -0.0050
0.0120 0.0083 0.0130 =0.0061
0.0244 0.0116 0.0256 -0.,0077
0.0494 0.0164 0.0507 -0.0098
0.0743 0.0204 0.0757 =0,0115
0.0993 0.0237 0.1007 -0.0129
0.1454 0.02%0 0.1506 =0.0150
0,15994 0.0331 0.2006 =0.0165
0.2495 0,0364 0.2505 -0.0177
0.2996 0.0387 0.3004 -0.0185
0.3998 0.0411 0.4002 =0.0188
0.5000 0.0406 0.5000 =0.0176
0. 6002 0,0370 0.5998 -0.0146
0.7003 0.0306 0.6997 =0.0104
0.8003 0.0223 0.7997 -0,0069
0.8503 0.d176 0.8497 -0.0053
0.9003 0.0127 0.8997 =0.0040
0. 9502 0.0078 0.9497 =0.0032
0.9975 0.0030 0.9973 =0.0025
RADIUS CENTER COORDINATES
L.E. RADIUS/c = 0.0024 X = 0.0024, Y = 0.0002
T.E. RADIUS/c = 0.0028 X =0,9972, Y = 0.0003

Tableau VI. 4 : Coordonnées adimensionnées du profil de la premiére configuration [170]
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IV. Simulation de I’écoulement instationnaire autour du profil NACA 65-10 %
IV.1 Présentation du cas

A présent nous allons nous pencher sur I'étude de 1'écoulement canalisé 2D en régime
instationnaire, type d’écoulement dans les compresseurs axiaux. Le compresseur a été
simplifié dans ce travail et réduit a la modélisation de 1'écoulement dans deux canaux. Nous
avons modélisé 3 pales, nous pouvons voir sur le maillage (fig. VI.12) une pale complete
au milieu, l'intrados sur la partie supérieure et 1'extrados sur la partie inférieure.

L’ensemble de I’étude numérique a été réalisé sur une géométrie 2D, comportant deux

canaux. Le profil utilisé est du type NACA 65 avec une épaisseur relative maximale de
10%.
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Figure VI.12 : Présentation du domaine de calcul pour le NACA 65-10 %

Les valeurs des parameétres de la grille d’aubes, tel que la corde, I’angle de calage (front de
grille par rapport au plan moyen tangent au bord d’attaque des aubes) et le serrage, choisies
sont représentées sur le tableau VI.5. Elles sont inspirées des valeurs utilisées en pratique
pour la conception des compresseurs axiaux.

Corde (m) 1
angle de calage (°) | 45
serrage 1

Tableau V1.5 : Parameétres de la grille d’aubes
IV.2 Génération du maillage

La génération du maillage (2D ou 3D) est une phase trés importante dans une analyse CFD,
vu l'influence de ses parameétres sur la solution calculée. La génération d’une trés bonne
qualité de maillage est essentielle pour 1’obtention d’un résultat de calcul précis, robuste et
signifiant [171]. Cette qualité de maillage a un sérieux impact sur la convergence, la
précision de la solution et surtout sur le temps de calcul.
Une bonne qualité de maillage repose sur les éléments suivants [171] :

e Minimisation des éléments présentant des distorsions (skewness en anglais)

e Une bonne résolution dans les régions présentant un fort gradient (couches limites,

ondes de choc ...etc)
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La construction de maillages bien adaptés est un élément de plus en plus important pour la
précision et I’efficacité du traitement numérique de probléemes complexes. Il est toujours
nécessaire de rechercher un compromis entre finesse de maillage, c’est a dire précision, et
colt de calcul. Ce compromis sera d’autant réussi que le maillage sera bien adapté aux
caractéristiques de 1’écoulement. L’étude des méthodes de construction et d’optimisation de
maillages (structurés ou non structurés) est devenue une branche autonome de
I’aérodynamique numérique.

Gambit est un mailleur 2D/3D pré-processeur qui permet de mailler des domaines de
géométrie d’un probléme de CFD. Il regroupe trois fonctions, la définition de la géométrie
du problémes (construction si la géométrie est simple ou bien import de la géométrie CAO),
le maillage et sa vérification, la définition des frontiéres (types de conditions aux limites) et
définitions des domaines de calculs. Dans le présent travail, le maillage a été réalisé sous
Gambit en 2D. La notion de résolution concerne plus particulicrement les zones qui
présentent un fort gradient. Ainsi, une bonne résolution permet de mieux décrire les
phénomenes physiques qui existent dans ces zones. Trois zones se distinguent dans 1'étude
du systeme en vue du maillage et ont fait 1'objet de partitions du domaine d'étude (fig.
VI.12). La premieére zone correspond a l'entrée de la grille et posséde une forme
rectangulaire. La seconde zone contient les deux canaux constitués d’un profil au milieu,
l'intrados sur la partie supérieure et 1'extrados sur la partie inférieure. Cette zone est elle-
méme constituée de deux zones : une zone structurée et raffinée proche du profil pour tenir
compte du développement de la couche limite le long du profil, et une zone entourant la
premiere non structurée une interface sépare les deux zones. Enfin la troisieme zone est
celle du sillage, soit un découpage rectangulaire dans 1'axe du profil, collé au bord de fuite.
Il rejoint a son autre extrémité la limite de sortie du domaine d'étude.

Un maillage allongé est nécessaire pour 1’analyse non linéaire car les conditions a 1’infini
amont sont couramment basées sur la théorie des caractéristiques qui conduit a la réflexion
de la réponse acoustique sur les limites a I’infini amont. Dans la direction axiale le maillage
en amont et en aval est allongé de 2c pour dissiper les ondes sortantes, ¢ étant la corde du
profil. Les éléments utilisés dans ce maillage ont une forme triangulaire. Ce type de
maillage (non structuré) peut étre généré sur une géométrie complexe tout en gardant une
bonne qualité des éléments et ses algorithmes de génération sont trés automatisés. Son
inconvénient par contre est qu’il est trés gourmand en nombre de mailles comparativement
au maillage structuré et peut engendrer des erreurs numériques [171]. Un nombre important
d’éléments de maillage permet sans doute d’améliorer la précision des calculs, mais
pénalise les ressources informatiques en terme de mémoire et alourdit le systeme, le volume
des fichiers et surtout le temps de calcul, sans parler de la quantité d'informations a gérer.
Par voix de conséquence, un compromis entre précision et temps de calcul s’impose. Le
maillage du domaine pour ce cas est constitué de 18749 nceuds. La répartition des noeuds
est faite avec un ratio permettant de raffiner le maillage a 1'approche du profil. La seule
limite a ce raffinement a été de veiller a ne pas générer trop d'éléments exagérément
allongés, car ils sont source d'inexactitudes voire d'erreurs. Une fois le maillage construit
nous procédons a la simulation sous Fluent.

IV.3 Conditions aux limites et conditions initiales

En se référant a ce qui a été mentionné a propos des conditions aux limites dans la section
I1.7 du chapitre II, les conditions aux limites imposées dans ce cas sont la pression statique,
le nombre de Mach ainsi que la direction de 1’écoulement a I’amont du profil et la pression
statique a I’aval du profil. On a appliqué sur les frontieres, supérieure et inférieure, des
conditions périodiques. Les calculs sont initialisés aux conditions de 1’entrée.
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IV.4 Comparaison des modéeles de turbulence

L’architecture particuliere de 1’aube rend les simulations plus complexes dues a la variété
des phénomenes induits par 1’écoulement. Pour bien modéliser notre écoulement et bien
décrire sa réalité nous avons d’abord comparé différents modeles afin de déterminer celui le
plus adapté, d’une part a prédire 1’écoulement autour d’une géométrie aussi complexe
notamment dans les régions des bords d’attaque et de fuite, et d’autre part, a déterminer les
parametres de I’écoulement proche de la paroi: extrados et intrados de 1’aube. Fluent
propose différentes modélisations de I’écoulement parmi lesquelles on trouve les
écoulements non visqueux, laminaires, turbulents ... etc. Dans notre travail nous avons
utilisé les quatre modéles suivants :

e Mode¢le fluide parfait, I’écoulement est régi par les équations d’Euler.

e Modele fluide visqueux laminaire, I’écoulement est régi par les équations de
Navier-Stokes.

e Modele fluide visqueux turbulent avec modele de turbulence k-epsilon a deux
équations.

e Modele fluide visqueux turbulent avec modele de turbulence Spalart-Allmaras a une
équation.

Les distributions de pression autour du profil et au niveau des extrémités supérieure
(intrados de 1’aube au dessus de 1’aube centrale) et inférieure (extrados de I’aube au dessous
de I’aube centrale) du domaine de calcul correspondant a chaque modeéle sont représentées
sur les figures VI.13 (a),(b),(c) et (d). On constate, qu’en passant du modele fluide parfait
au modele fluide visqueux, ces distributions sont nettement différentes en allure et valeurs
surtout au niveau de I’intrados du profil centre ou on voit une chute brusque de la pression
au milieu de ce dernier pour le cas fluide parfait et qui induit une augmentation de la
vitesse ; chose qu’on n’apergoit pas pour les autres modeles.

Les analyses du fluide parfait négligent les effets de viscosité dans I'écoulement. Ces
analyses sont appropriées pour les applications a nombre de Reynolds élevé ou les forces
d'inertie tendent a dominer les forces de viscosité.

Passant du laminaire au turbulent les courbes montrent que la différence des distributions
de pression n’est pas aussi importante que précédemment. On peut dire alors que le modele
visqueux laminaire ne convient pas pour notre cas, car ce type de modele est utilisé pour
des nombres de Reynolds faibles alors que les valeurs pour notre cas sont de 1’ordre de 10°.
En utilisant le modele visqueux avec des modeles de turbulence différents (k-epsilon et
Spalart-Allmaras) on obtient les mé€mes profils de pression autour du profil d’aube et nous
remarquons aussi la bonne périodicité entre les deux passages ; ce qui justifie la réduction
de la grille a deux passages.

112



These de doctorat — F. Brahimi

1.4uetU ]

1.45e+058 7

1300408 - 1.408+05 )

1.35e+05 @ extradns inf’
& pofilcentie

1.20e+05 7 + intrsdos s

1.30e+05

1.108+05 o 1.25e+05 -

Static
ressure 1.00e+05
pascal)

Static 1208405
Pressure
(pascal) 1.18e+05

110e+05

ven v o oo
't.\

9.00e+04 o

1.05e+05 7
8.00e+04

1.00e+056

7.00e+04

T T T T T T T T d 9500404
-01 i} o1 02 03 04 04 06 o7 0& Y 0 a1 02 03 04 05 05 07

Position (m) Position (m)
. > ~ . .
(a) : modele Euler (b) : modele N-S laminaire
Latesus
L] .
1.35e+05 | s +| |
? 3 1135005 P
X ® profil centze
1.308+05 | : o e 1308405 | : * o
1.25e+05 | f 1.25e+05 | ‘
. .
L ] L ]
i 1.20e+05 - 1.20e+05 .
Static 1 Static 4
Pressure 11505 § s Pressure  1.1%e+05 H
(pascal) (pascal)
1.108+05 1.10e+05 -
1.06e+08 - 1.06e+05 -
1.00e+06 - 1.00e+05 -
9.50e+04 T T T T T T T T 9.608+04 T T T T T T T T
-01 0 01 0z 03 04 05 08 nr 0 01 n 01 0.2 0.3 04 ns ne o7
Position (m) Position (m)

(c) : modéle N-S k-epsilon (d) : modéle N-S Spalart-Almaras

Figure VI.13 : Distribution de la pression avec différents modéles d’écoulement
(pouri=0°; M=0.6;¢=1.2)

Les courbes traduisant I’évolution des coefficients aérodynamiques au cours du temps sont
représentées sur les figures VI.14 (a),(b),(c) et (d) (coefficient de portance) et les figures
VI.15 (a),(b),(c) et (d) (coefficient de trainée), pour les modeles Euler et Navier-Stokes
laminaire les calculs présentent des fluctuations périodiques et n’atteignent pas un état
stationnaire alors que pour les modeles de turbulence k-epsilon et Spalart-Allmaras les
calculs convergent et ils donnent les mémes valeurs des coefficients aérodynamiques.

Une analyse en fluide parfait va donner une estimation rapide des forces primaires agissant
sur le corps et nous pouvons passer a l'analyse en fluide visqueux pour prendre en
considération les effets de la viscosité du fluide et la viscosité turbulente sur les forces de
trainée et de portance. On peut alors conclure que les résultats issus de la simulation ne sont
pas influencés par le type de modele de turbulence. Pour ces raisons on a opté, dans la suite
du travail, pour le modele fluide visqueux turbulent avec modeéle de turbulence Spalart-
Allmaras qui est tres utilisé pour I’analyse des écoulements autour des profils [72].

Pour notre cas ce modele a donné aussi de bons résultats en le comparant avec les autres
modeles montrant ainsi sa capacité a prédire un tel écoulement.
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Figure VI.15 : Evolution du coefficient de trainée avec différents modeles
d’écoulement (pouri=0°; M=0.6;¢=1.2)

IV.5 Influence des parameétres de fonctionnement

Sachant que la nature de 1’écoulement est influencée par plusieurs facteurs tel que les
parametres géométriques de la grille et les parametres de fonctionnement, dans cette partie
nous avons essayé de montrer 1’effet de ces derniers parametres en faisant varier 1’angle
d’incidence, le nombre de Mach et le rapport de compression pour une géométrie fixe.

Suite aux résultats issus de la simulation nous avons établi les graphiques représentant la
variation de la pression statique, de la vitesse (nombre de Mach) et des coefficients de
pression et de frottement autour du profil (en fonction de la position sur le profil) ainsi que
sur tout le domaine de calcul.

La connaissance de la distribution de la vitesse autour d’un profil permet de prévoir le
comportement de la couche limite sur ce dernier. En particulier, les ralentissements de
vitesse trop importants (extrados principalement) qui peuvent faire décoller la couche limite
c'est-a-dire qu’en s'éloignant du bord d'attaque, la couche limite s'épaissit et les vitesses
diminuent. A partir d’un point critique, elles s'annulent et vont méme changer de sens. Il se
crée une zone de forte turbulence, la couche limite n'adhére plus a la surface.

Nous avons aussi fait varier ces parametres afin d’obtenir les évolutions des coefficients de
portance et de trainée pour diverses valeurs.

Dans la suite de notre travail, I’écoulement est décrit par les équations générales de Navier-
Stokes, le modele de turbulence choisi est le modele de Spallart Allmaras a une équation.

IV.5.1 Variation de I’incidence

Le profil est placé dans un écoulement a M, = 0.6 et ¢ = 1.2 et on augmente
progressivement 1’incidence de -25° a 20 °. Les distributions de pression et de Mach
obtenus sur ce profil pour ces différentes incidences sont tracées. En fonction de la valeur

de I’angle d’incidence nous pouvons diviser sa plage de variation en quatre zones :
a. Incidence nulle :
Sur la figure VI.16 (a) correspondant a un angle d’incidence voisin de 0°, deux zones

caractéristiques de la distribution des pressions sur le profil sont visibles : ’extrados qui
subit une 1égere dépression localisée au milieu du profil et le bord d’attaque, sur lequel est
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localisée une légere surpression. L’intrados n’est lui soumis qu’a une trés faible
surpression, qui peut méme étre nulle pour certains profils [172]. Les filets d’air s’écoulent
donc assez régulierement autour du profil. Ils ne sont que 1égérement déviés au niveau de
I’extrados.

Qualitativement on constate bien un point d’arrét vers le bord d’attaque puis une survitesse
marquée (donc sous-pression) sur 1’extrados.

Une mesure du profil des vitesses (nombre de Mach) a 1’aval de 1’aube (fig. VI.16 (b))
montre une zone de plus faible vitesse, dans 1’axe du profil, trace de 1’adhérence du fluide
sur le profil. La zone d’influence de 1’adhérence, trés fine, appelée couche limite s’estompe
progressivement par diffusion de I’aval de I’ obstacle.

Comme le profil est non symétrique, il a une certaine portance méme a assiette nulle
(incidence nulle) (fig.VI.14 (d)) et un effort de trainée (fig.VL.15 (d)), relativement faible,
engendré par I’écoulement dii au frottement orienté dans la direction de x.
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FigureVI1.16 : Contours de la pression statique (a) ;
et du nombre de Mach (b) pour une incidence nulle

b. Faibles incidences :

L’augmentation de 1’angle d’incidence permet de différencier les pressions a I’intrados et a
I’extrados. Sur I’extrados, la vitesse augmente par rapport a la vitesse sous incidence nulle,
et donc la pression diminue.

A Tinverse, I’intrados voit sa vitesse diminuer par rapport au profil sous incidence nulle,
d’ou, augmentation de la pression.

En augmentant progressivement 1’incidence jusqu’a atteindre une valeur d’environ 7°, on
remarque une forte dépression localisée surtout a I’avant de I’extrados (fig. VI.17(a)), Ceci
est du a I’accélération de I’air créant cette dépression, on peut dire alors que les filets d’air
sont fortement déviés par le profil, sur I’extrados. Il en résulte, sur I’intrados une
surpression qui est progressive, les filets d’air sont donc déviés vers le bas. Cette
surpression ajoutée a la dépression de I’extrados contribue d’une maniere non négligeable a
I’effort sur I’aube.

On peut alors dire qu’a faible incidence les filets fluides restent trés réguliers. Le profil a
simplement dévié les lignes de courant, ce qui a pour effet d’augmenter les vitesses a
I’extrados (pression plus faible), de les diminuer sur I’intrados (pression plus forte). Une
mesure fine de la distribution des vitesses (fig. VI.I17 (b)) a I’aval du profil continue de
montrer ’'influence de 1’adhérence sur 1’aube, mais celle-ci, comme dans le cas de
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I’incidence nulle, reste trés localisée. Au niveau du bord d’attaque on voit une surpression
correspondant a un nombre de Mach tres faible.

On peut dire qu’a une valeur d’incidence supérieure a 0°, I’effort de pression sur le profil
est le résultat de 1’action de deux forces qui s’ajoutent: une dépression d’extrados
supérieure a celle fournie a une incidence nulle, et une surpression d’intrados. On en déduit
que la valeur de la portance est supérieure a celle ou I'incidence est nulle. Par suite, on peut
généraliser en affirmant que la portance augmente avec l’incidence. Cette force est
d’autant plus importante que 1’incidence est grande. Nous pouvons dire qu’a faibles
incidences, il n’y a pas de décollement de 1’écoulement.
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FigureVI.17 : Contours de la pression statique (a) ;
et du nombre de Mach (b) pour une incidence de 7°

c. Fortes incidences :

En augmentant I’angle d’incidence jusqu’a une valeur critique, environ 15° la dépression au
niveau de I’extrados (fig. VI.18 (a)) est considérablement réduite. Ceci est du au fait que
I’écoulement de 1’air au-dessus du profil cesse soudainement de suivre de facon réguliere la
surface de I’extrados et les filets tendent a se décoller de celui-ci.

Le décollement s’explique par la perte d’énergie cinétique (fig. VI.I8 (b)) des particules
fluides les plus voisines de la paroi, freinées a la fois par I’action du frottement et par le
gradient de pression adverse (positif), elles s’immobilisent donc en un certain point.

Les décollements entrainant des tourbillons en dehors méme de la couche limite, absorbent
évidemment de la puissance et augmentent la trainée [172], [173].

La portance étant due a la différence de pression entre l'intrados et l'extrados. Cette
différence de pression est fonction des différences de vitesses locales sur les surfaces
extérieures des couches limites, donc de la courbure de ces surfaces. Or, apres décollement,
ces surfaces ont une courbure moindre que celle du profil, la portance est donc diminuée
par les décollements [172], [173].

On trace sur la figure VI1.20 I’évolution du coefficient de portance et de trainée en fonction
de I’incidence pour I’écoulement considéré. Dés I’angle d’incidence a portance nulle (-16°)
c, alors que la couche limite qui se développe sur le profil reste attachée, on a une trainée
non nulle qui traduit le frottement exercé par le fluide sur le profil. La valeur du coefficient
de trainée varie assez peu en fonction de I’incidence jusqu’a ce que soit atteint I’angle de
décrochage : le décollement de la couche limite s’accompagne alors d’une augmentation
brutale de la trainée li€e a la profonde modification de la distribution de la pression.
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Ainsi, pour un angle d’incidence critique qui est de 7° dans notre cas, on note une
décroissance de la portance en méme temps qu’une augmentation de la trainée (fig. V1.20),
due a la perturbation de 1’écoulement autour du profil.

On peut dire, que plus on augmente I’incidence du profil plus les filets d’air tendent a se
décoller de son extrados et plus sa trainée tend a augmenter, et qu’une trés faible variation
de I'incidence peut faire passer d’un régime ou la portance est forte a un régime ou la
portance est beaucoup plus faible (1’aile décroche).
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FigureVI1.18 : Contours de la pression statique (a) ;
et du nombre de Mach (b) pour une incidence de 15°

d. incidences négatives :

Les essais en soufflerie ont montré que pour chaque profil il existe une incidence pour
laquelle la portance est nulle. Cet angle est généralement négatif pour les profils
dissymétriques et nuls pour les profils symétriques [173].

Pour le profil utilis€é NACA 65-10 % qui est dissymétrique la simulation a donné un angle
de -16°, a partir de I’angle de portance nulle, on s'apercoit que la portance augmente
linéairement jusqu'a une valeur Cz max puis décroit jusqu'a une valeur critique
correspondant a I'angle de décrochage (fig. V1.20).

Le décrochage se traduit par une perte brutale de portance et un accroissement de la trainée
due a une incidence du profil trop grande.

Il y a deux méthodes pour visualiser le décrochage : soit un décollement de la couche limite
au bord de fuite (sillage devient important), soit une re-circulation toujours au bord de fuite
[173]. D’apres la distribution des variables (pression nombre de Mach...) aussi bien autour
du profil que dans tout le domaine on constate que pour des angles d’incidence négatifs
importants 1I’écoulement a été inversé et le profil ne travaille plus en compression mais en
détente puisque en suivant I’écoulement de I’amont a I’aval on voit que la pression diminue
et inversement le nombre de Mach augmente.

On remarque aussi que le phénomene de dépression se manifeste au niveau de I’intrados au
lieu de I’extrados.

En raisonnant de la méme maniere que pour les incidences positives, on peut dire que pour
des incidences négatives, une surpression se crée sur I’extrados, entrainant la naissance
d’une force dirigée vers le bas appliquée sur le profil. C’est le méme phénomene qui se
produit pour I’intrados lorsque on augmente 1’incidence d’un profil.

Selon la valeur de I’incidence, I’intrados peut-étre le lieu de deux phénomenes différents :
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e [intrados peut se comporter comme 1’extrados a des incidences positives, c'est-a-
dire qu’il exerce une portance dirigée vers le bas.

e QOu bien l'intrados, de par sa forme, est le lieu de nombreuses perturbations des
filets d’air se propageant en arriere du profil, augmentant la trainée engendrée par le
profil. Dans de fortes valeurs d’incidences négatives, on peut méme conclure a une
sorte de décrochage de I’intrados.

On peut donc dire que pour des incidences négatives, un profil se comporte comme dans le
cas des incidences positives, mais retourné, 1’extrados prenant la place de I’intrados et vice
versa. Le point d’arrét est toujours le bord d’attaque.

Les courbes des figures VI.19 (a) et VI.19 (b), en sont représentatives, le profil est soumis a
un angle d’attaque de - 45° pour bien voir ce phénomene.
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FigureVI1.19 : Contours de la pression statique (a) ;
et du nombre de Mach (b) pour une incidence de - 45°

Du point de vue numérique nous avons constaté que les cas correspondant a des angles
d’incidence forts nécessitent plus de temps de calcul que les cas correspondants a des

angles d’incidence faibles, le tableau V1.6 donne un apercu sur les temps alloués a des
simulations a convergence des calculs pour différents angles d’incidence.

Angle d’incidence i (°) Temps de calcul (mn)
-19 114
-17 60
-16 45
-7 40
-1 30

1 34
9 54
12 65
15 130
20 120

Table VI.6 : Comparaison des temps de calcul
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Figure VI.20 : variation des coefficients aérodynamiques en fonction
de l’incidence pour NAC65-10%

On peut dire a la fin que le modele de Spalart-Allmaras donne une bonne estimation des
zones décollées et que les efforts aérodynamiques, caractérisés par les coefficients de
portance et de trainée, appliqués sur le profil sont trés influencés par la variation de I’angle
d’incidence aussi bien en valeurs qu’en orientation.

IV.5.2 Variation du nombre de Mach

La variation du nombre de Mach est réalisée avec le profil sous incidence nulle et un taux
de pression de 1.2 : les pressions sont réparties selon deux courbes différentes sur I’intrados
et I’extrados, ce qui est normal pour un profil dissymétrique.

Dans notre travail nous avons simulé des écoulements subsoniques et transsoniques
correspondant a une variation du nombre de Mach allant de 0,1 jusqu’a I’ unité.

En examinant les courbes représentant les distributions de pression (fig. VI. 21(a), (b), (c),
(d) et de vitesse (fig. VL.22 (a), (b), (c), (d)), autour du profil centre, pour des nombres de
Mach amont différents, on remarque que la vitesse sur I’extrados du profil (sur le profil
hors extrémités), est supérieure a la vitesse infinie contrairement a celle de I’intrados; d’ou
la pression le long de ce méme extrados est inférieure a celle a I’infini. Ce phénomene est
particulierement visible juste apres le bord d’attaque. Mais ce n’est pas vérifi€é au niveau
du bord d’attaque lui méme, qui est un point d’arrét, donc ou la vitesse s’annule, et ou le
coefficient de pression Cp tend vers ’unité. On a de méme une décélération au niveau du
bord de fuite qui fait augmenter le Cp. L’écoulement a 1’aval du profil reste subsonique a
des valeurs inférieures a celles de I’amont.

Nous pouvons alors conclure toujours d’apres les mémes figures que le nombre de Mach a
un effet aussi bien sur la distribution de la pression que sur la distribution des vitesses
autour du profil.
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Figure VI.21 : Contours de pression pour différents nombres de Mach amont
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Figure VI.22 : Contours de nombre de Mach pour différents nombres de Mach amont

Ainsi a incidence fixée (toujours nulle), on constate d’apres la figure VI.23 que lorsque le
nombre de Mach M, augmente le coefficient de portance C, diminue mais le coefficient de
trainée Cy augmente progressivement, alors C, et Cy sont respectivement des fonctions,
quasi linéaires, a faible pente, décroissante et croissante du nombre de Mach M plus
abrupte a partir de M, =0,7 (fig.VI.22 (c)), indiquant ainsi une transition.

Au-dela de ce mach critique (nombre de Mach amont pour lequel on atteint M, = 1 en un
point du profil), apparait des ondes de choc qui modifient les répartitions de pression, les
figures VI.21 (c) et (d) illustrent bien ce phénomene. Les ondes de choc constituent des
recompressions brutales qui €paississent la couche limite et peuvent la faire décoller du
profil. Comme le montre la figure VI.23 La trainée croit alors fortement a partir de M, = 0.7
qui correspond au ‘’Mach de divergence de trainée’’ et la portance chute pour un nombre
de Mach légerement supérieur M, = 0.75 appelé *’Mach de divergence de portance’’.
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Figure VI.23 : Variation des coefficients aérodynamiques en fonction
du nombre de Mach pour NAC65-10%
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IV.5.3 Variation du taux de pression

Le taux de pression étant un parametre important caractérisant le fonctionnement du
compresseur nous avons essayé de voir son influence sur la distribution de la pression et de
la vitesse autour du profil ainsi que sur les valeurs des coefficients de portance et de trainée.
Comme notre travail est orienté vers 1’application pour les compresseurs axiaux nous avons
limité la variation du taux de pression a de faibles valeurs de 1,1 a 1,3.

Les figures VI.24 (a), (b), (c) et VL25 (a), (b), (c) représentant respectivement les
distributions de pression et de vitesse (nombre de Mach) dans tout le domaine de calcul
pour différentes valeurs du taux de pression (1), illustrent ’influence de ce rapport sur
I’évolution de ces distributions.

D’aprés la courbe de la figure VI.26 on constate que lorsque le rapport de pression
augmente les coefficients de portance et de trainée varient inversement, ils sont
respectivement des fonctions quasi linéaires, a pente variable, croissante et décroissante du
taux de pression en notant par ailleurs le faible intervalle de variation du taux de pression.
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Figure VI.24 : Contours de pression pour différents taux de pression (i = 0°¢t M = 0.6)
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Figure VI.25 : Contours de nombre de Mach pour différents taux de pression (i = 0°et M = 0.6)
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Figure VI.26 : Variation des coefficients aérodynamiques en fonction
du taux de pression pour NAC65-10% (i = 0°et M = 0.6)

IV.5.4 Variation de la vitesse de rotation

Pour un profil NACAO0012 placé dans I’écoulement avec un angle d’incidence nul le détail
des pressions et des vitesses instationnaires a la surface de 1’aube est représenté
qualitativement et quantitativement par des distributions du coefficient de pression et du
nombre de Mach sur la surface, en fonction de la vitesse de rotation du profil, sur les
figures VI.27 (a), (b), (c) et (d) et VL.28 (a), (b), (c) et (d).

Sur la figure.VL.29 on constate que la portance s’annule quand I’aube est fixe (o = 0) alors
qu’elle prend des valeurs négatives croissantes quand 1’aube est en rotation (0 # 0). Le
coefficient de trainée par contre reste insensible aux variations de .

Pour mettre en évidence I'influence de la vitesse de rotation de 1’arbre du compresseur sur
les efforts aérodynamiques on s’est attaché a décrire 1’évolution de ces efforts pour des
valeurs différentes de certains parameétres tel que I’angle d’incidence et le nombre de Mach
en amont, pour les cas ou ® = 0 qui est le cas du stator et ou o # 0 qui représente le cas du
rotor. Les simulations ont été réalisées cette fois ci avec le NACA65-10% tres utilisé en
turbomachines.
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Figure VI.29 : Variation des Coefficients aérodynamiques, profil NACA 0012
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Les résultats trouvés (Fig.VI.30 (a)) pour un nombre de Mach amont de 0.6 montrent que
pour des angles d’incidence faibles allant jusqu’a 10°, le C, pour l'aube fixe est
relativement inférieur a celui de I’aube en rotation. Pour des angles d’incidence entre 10 et
20°, les valeurs de C, correspondant a ® = 0 et ® # 0 se rapprochent pour se confondre pour
des incidences supérieures a 15°. La aussi le coefficient de trainée Cy est pratiquement
insensible aux variations de la vitesse de rotation. Ceci montre que pour une certaine plage
de variation de I’angle d’incidence, ’effet centrifuge contribue a augmenter 1’effort
appliqué sur I’aube par augmentation de la portance.

En fixant I’angle d’incidence a 0° et variant le nombre de Mach, la figure V1.30 (b) montre
1a aussi que seul le coefficient C, est influencé par la variation de la vitesse de rotation pour
des nombres de Mach amont différents.
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FigureVI1.30 : Comparaison des coefficients aérodynamiques, d’une aube fixe et une aube en
rotation en fonction : (a) de Uincidence (b) du nombre de Mach
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Pour M, allant de 0,3 4 0,9, correspondant respectivement a des écoulements subsoniques et
transsoniques, le coefficient C, diminue lentement jusqu’a M, avoisinant 0,6 puis décroit
plus substantiellement en marquant un changement dans le taux de variation. On constate la
aussi I’effet de @ qui se manifeste par une augmentation du coefficient de portance. L’aube
en rotation subit donc une portance plus grande que celle subie par une aube fixe.

En conclusion pour cette premiere partie on peut dire, qu’en passant en revue tous les cas
de la premicre étape, I’écoulement est trés influencé par les parametres de fonctionnement
qui sont I’angle d’incidence, le nombre de Mach, le taux de pression et la vitesse de rotation
a des degrés différents. Ce qui signifie que, les efforts aérodynamiques, appliqués par le
fluide sur le profil, sont bien évidemment liés a la forme de I’écoulement engendré par le
profil d’aube, ils sont donc fonction de ces parameétres ; il apparait donc différents régimes
d’écoulement qui conduisent a différents types d’efforts. La séparation entre ces différents
régimes peut étre caractérisée par des valeurs critiques des parameétres de fonctionnement.
Nous avons été tres limité par la capacité de l’outil informatique mais les résultats
préliminaires obtenus menent a des interprétations qui concordent bien avec la théorie ceci
peut témoigner de la validité du logiciel utilisé.

V. SIMULATION DE L’INTERACTION FLUIDE-STRUCTURE EN
MOUVEMENT FORCE

Les instabilités fluide-structure sont prépondérantes pour le dimensionnement des
nombreuses structures soumises a des écoulements a grand nombre de Reynolds (aile et
gouverne d’avion, rotor d’hélicoptere, turbomachines a gaz, générateur de vapeur,...) ce
qui justifie I’intérét primordial que nous leur portons. Qu’elles soient dominées par la
raideur comme dans le flottement classique ou par 1I’amortissement comme dans le galop,
les instabilités sont pilotées par les forces induites résultant du mouvement de la structure.
La connaissance de ces forces d’interaction est la clé de I’analyse de stabilité du systeme
bouclé fluide-structure, la vitesse de 1’écoulement jouant le rdle du gain de boucle.
Lorsqu’il s’agit d’écoulement fortement décollé, la prédiction du flottement nécessite des
modélisations avancées (statistiques et hybrides) [174] pour capturer la dynamique des
structures cohérentes dans la région proche, sous l'effet du mouvement de la structure
solide. C’est pourquoi la plupart des études a ce jour se focalisent sur la modélisation de
« profils modeles rigides » ayant un mouvement propre (imposé ou libre) dans un
écoulement transverse (cylindre en rotation, cylindre en translation, profil d’aile en tangage,
faisceau de tubes a plusieurs degrés de liberté). Avant de considérer des structures
continiment déformables, il est souhaitable de n’envisager qu'un nombre de degré de
liberté limité pour le solide, avec le double objectif :

e analyser en détail les mécanismes de transfert d’énergie entre le fluide et la
structure,

e proposer des modeles élémentaires pour le dimensionnement des structures.

L’étude que nous avons menée visait a étudier les interactions entre un milieu solide (profil
d’aube) et un milieu fluide (air). Nous nous intéressons a un probléme de couplage fluide-
structure in stationnaire en deux dimensions. On considere pour cela deux domaines de
calcul, fluide et solide. Le fluide étant visqueux et compressible, on résout dans ce milieu, a
I’aide du logiciel fluent, les équations de Navier-Stokes en régime instationnaire avec
modele de fermeture le modele Spalard-Allmaras a une équation. Fluent comporte un grand
nombre de macros, permettant a l'utilisateur d'étendre ses fonctionnalités.
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Nous nous intéressons dans cette partie au mouvement d’un profil d’aile soumis a un ou
deux degrés de liberté. La nature de la perturbation peut varier, on peut par exemple exciter
le systéme suivant le déplacement vertical c'est-a-dire une translation suivant I’axe vertical
(mouvement de flexion) ou exciter le systeme suivant le deuxieme mode propre c'est-a-dire
une rotation d’angle o autour du centre d’élasticité (mouvement de tangage) ou une
combinaison de ces deux mouvements.

Nous utiliserons ici la macro "DEFINE_CG_MOTION", qui permet d'imposer a une
frontiere du domaine, un déplacement quelconque. En fait c’est la zone structurée et
raffinée autour du profil qui va étre animée d’un mouvement par rapport a la zone
extérieure fixe.

L’interaction fluide- structure est réalisée par les forces aérodynamiques et par le
mouvement de la structure. A chaque pas de temps, on résout simultanément le systeme des
équations de Navier-Stokes et le systeéme des équations du mouvement de la structure. Pour
effectuer un calcul couplé, on fait communiquer les deux milieux a travers les surfaces
communes. On applique un algorithme dit de couplage faible qui est représenté sur la figure
IV.11. Dans le cadre du couplage aéroélastique, le fluide transmet les efforts au solide et
recoit un déplacement de la part de celui-ci. Aprés un certain nombre d’échanges
successifs, on atteint un état stationnaire couplé dans le quel le systeme et les quantités
échangées n’évoluent plus.

Dans cette étape 1’analyse de stabilité proposée ne s’intéresse qu’a la réponse du fluide aux
vibrations des aubes. Cette réponse de 1’écoulement conduit selon le cas et par cycle de
vibration a un travail moteur ou a un travail résistant sur 1’aube (amortissement
aérodynamique négatif ou positif). L’analyse du probléme aéroélastique s’effectue dans le
domaine temporel.

V.1 Simulation numérique de I’écoulement autour de profil en mouvement de
tangage

On s’intéresse a la simulation d’un écoulement externe autour d’un profil d’aile 2D NACA
0012 animé de mouvements. Il s’agit ici de mouvement de rotation (oscillation forcée) du
profil, régie par la loi sinusoidale :

a (t) = oy, + oo sin ot

ou a, est la position moyenne du profil, ap est I’amplitude de [’oscillation, w est la
pulsation.

2
La période de la loi oscillatoire est donnée par : T, = il

osc

Les calculs portent en général sur plusieurs périodes de la loi oscillatoire. Les conditions
initiales sont données par 1’écoulement stationnaire a incidence fixe o, Plusieurs cas tests
peuvent étre définis en faisant varier le nombre de Mach et les oscillations de tangage du
profil.

Cas test

Les oscillations de tangage se font autour d’un axe situé€ au quart avant de la corde du profil
en régime transsonique. Ce cas test correspond a 1’Agard CT5 [175].
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M, =0.755
a, =0.016
o, =2.51

©=0.1628

Les calculs présentés ont été effectués sur un maillage de 38671 nceuds. La solution
stationnaire est illustrée par la distribution du coefficient de pression représentée sur la
figure VI.31 ainsi que par des planches des contours de pression sur la figure VI.32 et des
contours du nombre de Mach sur la figure VI.33 ou on compare les résultats obtenus par
nos simulations et ceux de la référence [175].

Toutefois les observations effectuées sur le cas test du profil d’aile sont valables ainsi on
note un bon comportement du modele de turbulence a une équation de transport de Spalart-
Allmaras.

présent travail
Lok T résultats numériques [175]

coefficient de pression

FigureVI1.31 : Distribution du coefficient de pression le long de la corde avec
un angle d’incidence i = 0.016 et M, = 0.775
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FigureVI1.32 : contours de pression autour du profil NACA0012 (M, = 0.775,i=0.016)
(a) présente méthode ; (b) référence [175]
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FigureVI1.33 : contours de nombre de Mach autour du profil NACA0012 (M, = 0.775,i=0.016)
(a) présente méthode ; (b) référence [175]

V.2 Simulation numérique de I’écoulement autour de profil en mouvement de
translation :

Dans cette partie du travail, nous nous intéressons a un probleme d’aéroélasticité
dynamique qui vise a améliorer la connaissance de 1’écoulement aérodynamique autour de
I’aube centrale d’une grille d’aubes droite et porte aussi sur la possibilité d’exploiter les
phénomenes aéroélastiques en vue d’améliorer les performances des compresseurs.

Les conditions de fonctionnement qui sont des données importantes pour le modele
aérodynamique seront représentées par différents parameétres tel que : nombre de Mach,
I’angle d’incidence et le rapport de pression.

Les forces aérodynamiques instationnaires sont déterminées d’une facon générale au moyen
d’une simulation numérique des équations de Navier-Stokes. La formulation est appliquée
au moyen d’un maillage dynamique qui s’adapte au mouvement du profil d’aile.

Choisir un jeu de parametres adaptés en vue d’une simple étude paramétrique ou
I’optimisation compléte d’un systéme est une tache délicate, tout particulierement lorsque
I’obtention des valeurs des objectifs et contraintes définissant le probleme d’optimisation
exige un calcul itératif coliteux. Lorsque le nombre de paramétres devient important, leurs
effets croisés sont plus difficiles a apprécier et il convient alors de mener une étude
préliminaire afin de déterminer les parameétres les plus significatifs.

Nous pouvons considérer quatre types de parametres qui influent sur I’écoulement autour
des aubes.

e les parametres de fonctionnement qui sont réduits a 1’angle d’incidence, le nombre
de Mach, le taux de compression et la vitesse de rotation.

e les parametres de la géométrie de la grille d’aubes tels que le type, la corde de
profil et le serrage si on considére une étude en deux dimensions.

e Les parametres du mouvement des aubes tels que I’amplitude et la fréquence.

e Le type du matériau constituant 1’aube.
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Dans cette partie les paramétres relatifs au mouvement des aubes sont maintenus constants,
pour les parametres de fonctionnement que I’on a choisi de faire varier, il convient de fixer
les bornes de I’intervalle de variation des valeurs correspondantes. Le tableau V1.7 indique
les bornes maximale et minimale pour chacun des parameétres finalement retenus.

Parametre Valeur minimale | Valeur maximale
Angle d’incidence (°) -25 20
Nombre de Mach 0.1 1
Taux de pression 1.1 1.3
Vitesse de rotation (rd / s) 0 800
Amplitude du mouvement (m) 0.004% 0.004%
Fréquence du mouvement (rd / s) 282 282

TaleauV1.7 : Parameétres retenus pour cette étude
et leurs intervalles de variation

Ce nombre de parametres va permettre de tirer assez rapidement et relativement
simplement des conclusions sur les effets et la pertinence de ce choix.

Les profils utilisés dans ce travail sont de type NACAO0012 qui est symétrique et le NACA
65-10% qui est non symétrique. Le matériau utilisé sera considéré comme fixé. En effet,
prendre comme parametres les propriétés du matériau oblige a prendre en compte une
nouvelle discipline dans 1’étude. Le matériau posséde un module d’Young E = 2.10"" Pa, un
coefficient de Poisson v = 0,24 et une masse volumique p = 7800 kg / m’,

V.2.1 Présentation du cas :

Le profil NACA 0012 est utilisé en aile isolée avec un angle de calage nul. Le NACA 65
est par contre utilisé en grille. Cette grille est rectiligne et comporte trois profils d’aube qui
sont positionnés avec un angle de calage (front de grille par rapport au plan moyen tangent
au bord d’attaque des aubes) de 45°. L’aube centrale peut étre mise en vibration avec une
fréquence o égale a 282 rd/s. Le mouvement d’oscillation s’effectuant en translation
(battement vertical), pour simuler le mode en flexion, est obtenu en faisant varier la
position du profil suivant 1’axe vertical de maniere sinusoidale autour d’une position
moyenne hy, de 4.10” m. Les conditions initiales sont données par 1’écoulement en amont
du domaine de calcul. Pour toutes les simulations, les itérations sont arrétées lorsque le
résidu des variables conservatives (p, pu, pv et pe) décroit de trois ordres de grandeurs.

V.2.2 Convergence en maillage

La discrétisation spatiale du domaine fluide est prépondérante sur la précision des résultats
numériques. Le calcul instationnaire doit en général trouver un compromis entre le temps
de calcul nécessaire aux calculs d’un nombre de cycles finis et la finesse du maillage. Le
calcul en fluide visqueux a été réalis€ a 1’aide d’un maillage de 18749 nceuds pour le
NACA65-10% et de 38671 nceuds pour le NACAOO12. Plusieurs maillages ont été générés,
la convergence en maillage a été effectuée sur le calcul stationnaire et en comparant les
cycles de la portance et du moment. Nous avons utilisé le schéma décentré de Roe au
second ordre en espace pour effectuer cette convergence en maillage. La convergence est
faite en considérant la direction normale a la paroi et au niveau des domaines amont et aval
au profil. Le nombre de nceuds dans la direction de la corde est suffisamment grand pour
supposer que le profil est correctement décrit dans cette direction. Les deux maillages
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utilisés pour les profils NACA 65 et NACA 0012 sont représentés respectivement sur les
figures VI.12 et VII.34.
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Figure VI1.34 : Maillage NACA 0012

V.2.3 Effet du pas de temps

Les calculs portent sur plusieurs périodes de la loi oscillatoire. En général, 5 a 6 cycles
d’oscillations suffisent a déterminer le caractere stable ou instable du mouvement.

Les cycles d’oscillations ont été décrits en utilisant 50 pas de temps par cycle et 25 pas de
temps par cycle. La dynamique de 1’écoulement étant relativement simple 25 pas de temps
semblent suffisants pour décrire avec précision I’instationnarité de 1’écoulement. En effet la
réponse instationnaire des coefficients de portance et de trainée du profil oscillant est tracée
sur la figure VI.35 pour un calcul avec 25 et 50 pas de temps par cycle. Les évolutions sont
équivalentes pour les deux calculs.

0,20-
)
() - t=0.
Q B 0,157
=) Q
S 08 = ——dt=0.001
- <=
= =
1) = o0
Q0 0,67 )
Q o]
© = 00
057
= 04 =
= )
) =
k3 2
0,009

S o =
= o
O o}
S oo O 0,05

T T T T T T T T T T T T

0000 0005 0010 0015 0020 0,025 0000 0005 0010 0015 0020 0,025

temps (s) temps (s)

Figure VI.35 : Effet du pas de temps sur I’historique des coefficients aérodynamiques
V.2.4 Analyse des résultats numériques

L’idée est d’étudier I’effet des oscillations d’une part sur 1’effort exercé par le fluide sur le
profil d’aube et d’autre part sur la stabilité aérodynamique de ce méme profil et ceci en ne
faisant varier qu’un seul parametre. Plusieurs cas ont été simulés en faisant varier les
conditions de fonctionnement (I’incidence, le nombre de Mach, le taux de pression et la
vitesse de rotation) de maniere a couvrir I’ensemble des régimes de fonctionnement des
compresseurs.

132



These de doctorat — F. Brahimi

a. Effet de I’angle d’incidence

Dans ces simulations le nombre de Mach infini est fixé a 0,6, le taux de pression est de 1,2
et le nombre de Reynolds est égal a1.36.10". On augmente progressivement 1’angle
d’incidence de -25° a +20°. Pour mettre en évidence 1’effet du mouvement du profil sur les
efforts qui lui sont exercés par le fluide nous avons représenté sur la figure VI.36 les
variations des coefficients aérodynamiques de trainée et de portance quand le profil est en
mouvement oscillatoire de translation et quand ce mouvement n’est pas pris en
considération.

Le sens de variation des coefficients aérodynamiques (fig.V1.36) est le méme pour les deux
situations du profil (fixe et en oscillation), mais sur la méme figure, on constate que le
mouvement oscillatoire du profil entraine une augmentation en valeur du coefficient de
portance de maniere proportionnelle avec 1’angle d’incidence surtout pour les valeurs allant
de -7° a2 20°, pour des angles inférieurs a -7° les valeurs des coefficients sont sensiblement
les mémes. Par contre pour le coefficient de trainée ce n’est que pour des incidences
importantes (a partie de 10°) que l'on apercoit une augmentation du coefficient
correspondant au profil en oscillation pour les angles inférieurs a 10° les coefficients pour
les deux situations du profil (avec et sans oscillation) sont les mémes. L’angle
correspondant a une portance nulle reste a la méme valeur pour les deux cas (fixe et en
oscillation). Ainsi, pour un angle d’incidence déterminé, le mouvement oscillatoire
engendre un effort de portance plus important sur le profil.
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FigureV1.36 : Comparaison des coefficients aérodynamiques pour le NACA65-10% fixe
et en oscillation(M,=0.6, ¢ =1.2, h=0.004%.c ;®w=282rd/s)

Pour juger de la stabilit¢é des profils d’aubes, on a tracé la variation du travail
aérodynamique par cycle de mouvement et ceci pour les deux types de profils le NACA65-
10% sur la figureVI.37 (a) et le NACAOO12 sur la figure VI.37 (b). Pour le profil
symétrique NACAOQO012, I'incidence 0° est un angle de transition, le profil est nettement
stable pour les incidences positives et il est instable pour les incidences négatives.

Par contre pour le profil NACA65-10% qui est dissymétrique, 1’instabilité se manifeste
jusqu’a la valeur 7° de I’incidence au-dela de laquelle le profil devient stable.

Les résultats retenus correspondent a une plage de variation de I’angle d’incidence de -25°
a +25° au-dela de ces valeurs I’écoulement risque d’étre inversé.
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Figure VI.37 : Variation du travail aérodynamique en fonction de I’incidence
pour un NACA65-10% (a) et un NACA0012 (b) (M,=0.6, ¢ =1.2, h=0.004%.c ; ®=282rd/s)

b. Effet du nombre de Mach

Pour montrer I’influence du nombre de Mach sur les efforts exercés par le fluide sur le
profil quand celui-ci est en mouvement, on a tracé la variation des coefficients
aérodynamiques pour le profil NACA65-10% sur la figure VI.38. L’angle d’incidence étant
fixé a zéro, le taux de pression toujours pris égal a 1,2. Sur la méme figure, sont représentés
les coefficients aérodynamiques relatifs au profil fixe.

Cette figure montre que le coefficient de portance correspondant au profil en oscillation
exhibe la méme évolution que celui correspondant au profil sans oscillation c’est a dire
qu’il diminue avec I’augmentation du nombre de Mach et cette diminution s’accentue dés
que D’écoulement se rapproche du transsonique. Notons cependant que I’effet du
mouvement oscillatoire se manifeste par des amplitudes de portance plus importantes,
I’augmentation de la portance pouvant aller a plus de 100% pour des Mach supérieur a 0.7.
La sensibilité du coefficient de trainée aux oscillations reste tres faible indiquant encore que
seule la contribution de la portance qui fait augmenter I’effort du fluide subi par le profil
quand celui-ci est en oscillation.
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Figure VI.38 : Comparaison des coefficients aérodnamiques
pour leNACAG65-10% fixe et en oscillation (i=0°, £=1.2,h=0.004%.c,0=282rd/s)
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Les mémes constations ont été faites pour le profil NACAOO012 sur la figure VI.39 placé
dans I’écoulement pour deux cas d’incidences 15° et -15°.

Nous déduisons que pour le méme type d’écoulement (mémes nombre de Mach M, angle
d’incidence i et rapport de pression) les valeurs du coefficient de portance correspondant
au profil oscillant sont supérieures a celles du coefficient correspondant au cas ou le profil
est fixe. Alors, le profil oscillant est plus sollicité par le fluide que le profil fixe.

Pour déterminer la vitesse de 1’écoulement qui conduit au mode aéroélastique instable du
profil on a représenté, pour le NACA65-10%, les résultats des calculs du travail
aérodynamique sur la figure VI.40 qui montre que I’instabilité aérodynamique apparait pour
un nombre de Mach de 0.45, il correspond alors a la limite de stabilité. Pour des nombres
inférieurs a 0.45 le profil est aérodynamiquement stable par contre pour des nombres de
Mach supérieurs a cette valeur 1’effort sur le profil travaille en force d’excitation de I’aube.
Mais on constate que, quant ’angle d’incidence est plus élevé, cette limite de stabilité est
déplacée vers des nombres de Mach plus grand. La méme figure indique que le profil a
incidence négatif n’est jamais stable quelque soit le type d’écoulement subsonique ou
transsonique.
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Figure VI.39 : Variation des coefficients aérodynamiques pour le NACA0012 pour deux
incidences -15° et 15° (e=1.2, h=0.004%.c, w=282rd/s)

Pour le profil NACAO0012, la variation du travail aérodynamique sur la figure VI.41 pour
I’incidence positive (15°) et I’incidence négative (-15°) se fait en sens inverse. Pour
I’écoulement a faible nombre de Mach (0.1 a 0.4) le profil est stable quand I'incidence est
négative par contre pour des nombres de Mach plus élevés (0.4 a 0.7) la stabilité du profil
est atteinte quant I’incidence est positive. D’apres les figures VI.40 et VI.41 nous pouvons
conclure qu’en présence d’un écoulement subsonique (nombre de Mach compris entre 0.3
et 0.4) avec une incidence négative il faut opter pour le profil symétrique car dans ces
conditions ce dernier est stable contrairement au profil dissymétrique.
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c. Effet du taux de pression

Comme notre travail est orienté vers 1’application pour les compresseurs axiaux les taux de
compression sont choisis faibles entre 1.1 et 1.3. Les variations des coefficients
aérodynamiques pour le NACAO0012 (fig.V1.42) et pour le NACA 65-10% (fig.V1.43)
montrent que les profils sont plus sollicités quand on augmente le taux de pression et ceci a
son effet sur le signe du travail aérodynamique selon la valeur de 1’angle d’incidence.

Sur la figure VI44 est représentée la variation du travail aérodynamique pour le
NACAO0012 en fonction du rapport de pression pour deux régimes de fonctionnement le
premier correspondant a un régime initialement instable (avec 1 = -15°) et le deuxieme
correspondant a2 un régime initialement stable (avec i = 15°). On constate bien que
I’augmentation du taux de pression permet au profil de conserver son état c'est-a-dire que le
profil demeure selon le cas initial stable ou instable.

Pour le NACA 65-10% on a représenté les résultats, montrant la variation du travail
aérodynamique en fonction du taux de pression, issus des simulations de I’écoulement avec
différents angles d’incidence (fig.V1.45). Pour les angles d’incidence positifs
I’augmentation du taux de pression conduit a un travail aérodynamique positif et par
conséquent le profil tend vers 1’état stable. Pour les angles d’incidence négatifs
I’augmentation du taux de pression pour un profil initialement instable ne fait qu’accentuer
son instabilité.

A partir de ces cas on peut déduire que les profils sont plus stables quand ils sont placés,
dans des écoulements a taux de pression élevé, avec des angles d’incidence positifs.
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d. Effet de la vitesse de rotation

Les roues d’aubes constituant les turbomachines en particulier les compresseurs axiaux
peuvent étre tournantes (cas du rotor) ou fixes (cas du stator) ainsi on s’est attaché lors de
ce travail a décrire I’évolution des efforts aérodynamiques et du travail aérodynamique par
cycle de mouvement pour les profils NACAO0012 et NACA65-10% en fonction de la vitesse
de rotation (régimes de rotation différents), par balayage du domaine de fonctionnement du
compresseur.

Contrairement a I’incidence et le taux de pression, I’effet de la vitesse de rotation se
concrétise de maniere inverse. Quand les profils NACAO0O12 et NACA65-10% sont
accélérés en rotation on constate une chute de portance (fig.VL.47), (fig.VL.48),
accompagnée d’une remontée des pertes (augmentation des coefficients de trainée)
(fig.V1.46), (fig.VI.48).

Remarquons que le taux d’augmentation du coefficient de trainée est relativement faible par
rapport au taux de régression du coefficient de portance ce qui fait que I’effort exercé par le
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fluide sur le profil est plus important quand celui-ci est immobile et il décroit quand la
vitesse de rotation du profil augmente.
Pour un méme compresseur, les aubes du stator seront alors soumis a des efforts plus
importants que les aubes du rotor.
La figure VI1.49 (a) représentant la variation du travail aérodynamique pour le NACA65-
10% montre la tendance rapide du profil vers 1’état stable quant on fait augmenter la vitesse
de rotation. Pour le NACAO0012 (fig.V1.49 (b)), les courbes montrent que dans les deux cas
d’incidence (positive et négative) les valeurs du travail aérodynamique tendent vers les
valeurs positives. On réalise alors que la vitesse de rotation a un effet stabilisateur sur les
profils. La contribution des forces centrifuges se manifeste alors par un amortissement du
mouvement du profil.
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Dans cette partie nous avons essayé de déterminer les paramétres numériques ainsi que les
modeles susceptibles d’étre assez précis pour la simulation numérique d’un profil d’aile
oscillant. Il est apparu a la vue des résultats numériques qu’il est possible de simuler avec
succes un profil oscillant en différents régimes. Le modele a une équation de transport de
Spallart-Almaras est bien adapté pour ce type de simulation malgré une forte sensibilité de
ce modele a la dissipation numérique. Toutefois il est démontré qu’il est suffisamment
précis pour prédire 1’instationnarité de la couche limite pour ce type de cas test. Ainsi il est
nécessaire de diminuer la dissipation numérique en utilisant des méthodes d’intégration
spatiale d’ordre élevé ou en utilisant des méthodes de raffinement de maillages.

Nous avons aussi vu en quoi la prise en compte des oscillations du profil joue sur les
résultats obtenus, ces effets aéroélastiques pourraient étre exploités pour améliorer les
performances aérodynamiques des profils. Il est donc intéressant d’intégrer a la chaine de
conception la prise en compte de I’interaction aéroélastique au niveau des aubes dans la
perspective de maximiser sa portée et de connaitre la bonne tenue €lastique du matériau.
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IV. SIMULATION DE L’ INTERACTION FLUIDE-STRUCTURE
EN MOUVEMENT LIBRE

Le choix porté pour le travail de cette these s’articulera sur la volonté d’établir un modele
de couplage fluide-structure basé sur la résolution successive des équations régissant
respectivement 1’écoulement du fluide et le mouvement rigide du profil d’aube.

Le fluide étant visqueux et compressible, on résout dans ce milieu les équations de Navier-
Stokes en régime instationnaire a 1’aide du logiciel fluent, le modele de turbulence utilisé
est le modele a une équation de transport de Spalart-Allmaras. Ce modele a démontré son
efficacité pour la simulation aérodynamique instationnaire des profils soumis a un
mouvement d’oscillation en flexion (voir section V.2). Les constantes du modéle de
turbulence utilisé n’ont pas ét€ modifiées. Alors que dans le milieu solide, une UDF (user
define function) a été introduite dans le logiciel pour résoudre I’équation de déplacement du
solide pour des mouvements rigides, la structure élastique est supposée homogene et
isotrope. Le mouvement du profil est pris en compte par un modele a 3 degrés de liberté
une translation axiale, une translation verticale et une rotation, comme représenté sur la
figure VI.50. Les caractéristiques du matériau sont indiquées dans la section V.2.

== Rotation

o
R

t

N
AR Full motion

A\

Axial Translation

Clrcumferential
Translation

Figure VIL.50 : Décomposition du mouvement du profil [177]

Pour effectuer un calcul couplé, on fait communiquer les deux milieux a travers les surfaces
communes. Dans le cadre du couplage aéroélastique, le fluide transmet les efforts au solide
et recoit un déplacement de la part de celui-ci et ceci s’effectue a chaque pas de temps.
Apres un certain nombre d’échanges successifs, on atteint un état stationnaire dans le quel
le systeme et les quantités échangées n’évoluent plus.

.Le couplage en temps des équations aérodynamiques et des équations de la structure est
effectué a 1’aide de I’algorithme décalé utilisé dans la section V et représenté sur la figure
IV.11. On prend un pas de temps At petit, imposé en général par le solveur aérodynamique
pour s’assurer que cet algorithme décalé ne perturbe pas le systeme aéroélastique de
maniere significative. Les efforts aérodynamiques au pas de temps n+1peuvent étre
déterminés en utilisant une approximation du premier ordre F"*' =2F — F"",

Cette approximation permet de réduire les perturbations induites par le couplage en temps
sur le systeme aéroélastique [72]. Cette étude est essentiellement qualitative, le peu de
données expérimentales, voire méme 1’absence renforcant ce choix.
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IV.1 Détermination du pas de temps :

Les méthodes d’intégration, temporelle pour le fluide (pas de temps dual) et pour la
structure (Schéma de Newmark), sont inconditionnellement stables. Le pas de temps peut
étre choisi en théorie essentiellement suivant des contraintes physiques. En pratique,
I’utilisation du pas de temps dual nécessite un équilibre entre le nombre de sous-itérations
par pas de temps externe et le nombre de pas de temps nécessaire pour décrire un cycle
d’oscillation. Cet équilibre permet si on se fixe une convergence a 3 ordres de grandeur
pour 50 sous itérations, un nombre de pas de temps physiques suffisant afin de décrire le
mouvement. En général, les cycles d’oscillations décrits avec 80 pas de temps par cycle
permettent de répondre a ces criteres [72].

Malgré une faible discrétisation temporelle, le schéma de Newmark permet de simuler
correctement le mouvement de la structure [72]. Cette qualité de résolution du schéma de
Newmark nous permet d’étre confiants sur 1’intégration temporelle des €quations du
mouvement de la structure, en effet pour la plus part des calculs, le pas de temps imposé par
le solveur aérodynamique est faible et est suffisamment petit pour le schéma de Newmark.
Le choix du pas de temps s’aveére délicat pour 1’étude des cycles limites. De la méme
manicre que la simulation numérique du flottement, le schéma d’intégration temporelle ne
doit pas perturber le systeéme aéroélastique par 1’ajout ou par de la dissipation d’énergie.
L’utilisation d’un pas de temps peut étre suffisant pour la détection des oscillations de
cycles limites mais trop grand pour leur étude. En effet, 'importance des amplitudes des
cycles limites induisent une vitesse de déplacement des chocs importante et il est nécessaire
de discrétiser temporellement les oscillations de cycles limites afin d’éviter 1’apparition
d’oscillation numériques. Nous exposerons par la suite les principales tendances qui
peuvent étre dégagées de 1’analyse des résultats des calculs effectués.

IV.2 Analyse des résultats numériques

Le souci majeur des problémes d’interaction fluide-structure est le calcul des forces fluides
qui agissent sur une structure rigide ou déformable.

L’objectif de ce travail est d’abord de déterminer les efforts aérodynamiques et analyser par
la suite le comportement aéroélastique de différents profils (des aubes de compresseurs
axiaux) sous 'influence de ces forces aérodynamiques instationnaires. Nous recherchons
les zones de stabilité pour des conditions aérodynamiques susceptibles d’étre rencontrées
par des aubes de compresseur pour déterminer ainsi les régimes de fonctionnement stables
et instables. On souhaite alors étre en mesure, d’une part, de prédire la réponse vibratoire
du profil, ce qui permettrait de connaitre les contraintes dynamiques auxquelles sont
assujetties les aubes en fonctionnement normal ou incidentel. Il est par suite possible, dés
lors qu’on est en possession des niveaux vibratoires, d’enchainer sur des études de fatigue
permettant d’estimer la durée de vie de I’aubage et d’autre part, de prévoir d’éventuelles
plages de fonctionnement instables.

On présente les résultats de différentes expériences numériques réalisées en faisant varier,
toujours, les conditions relatives a 1’écoulement qui sont I’angle d’incidence, le taux de
pression, le nombre de Mach et la vitesse de rotation et les conditions relatives a la structure
représentées par la forme (cambrure) du profil.

Dans cette étape, I’analyse de stabilité proposée ne s’intéresse qu’a la réponse du fluide aux
vibrations des aubes. Cette réponse de 1’écoulement conduit selon le cas et par cycle de
vibration a un travail moteur ou a un travail résistant sur 1’aube (amortissement
aérodynamique négatif ou positif) le travail aérodynamique est défini comme étant le
travail des efforts aérodynamiques instationnaires accompli au cours d’un cycle de

141



These de doctorat — F. Brahimi

vibration (eq. IV.23). C’est donc en fonction du signe de ce travail qu’on peut juger de la
stabilité de 1’aube c'est-a-dire que quand il est négatif le mouvement de 1’aube est amplifié,
dans le cas contraire le mouvement est amorti.

L’étude paramétrique concernant la stabilité du profil va nous montrer 1’effet des différents
parametres d’écoulement sur la stabilité aéroélastique du profil. Il n’a pas été possible
d’effectuer des comparaisons numériques sur ce cas car aucun calcul n’est disponible dans
la littérature.

IV.2.1 Effet de ’angle d’incidence

On s’intéresse ici, en particulier, a 1’évolution du coefficient de portance en fonction de
I’incidence. Apres convergence, les valeurs des coefficient de portance atteignent un état
stationnaire, on constate sur les figures VI.51 (a), (b), (c), (d) et (e) que le temps de
convergence est faiblement affecté par la valeur de I’incidence et les coefficients
aérodynamiques correspondant commencent a se stabiliser a partir du méme temps t =
0,06. Pour des incidences différentes de zéro (négatives ou positives) la déformation du
maillage est plus importante que pour I’incidence nulle alors pour ce cas le calcul peut
avancer pour plusieurs itérations et on peut ainsi atteindre un temps d’exploration plus
long. Cette déformation de maillage peut affecter la convergence du calcul, de fagon plus
au moins modérée. Cependant, il arrive qu’il soit difficile d’obtenir la convergence du
probléme.

La réponse aérodynamique instationnaire de I’aube a la vibration dépendant des parametres
de fonctionnement, on a ainsi tracé des graphiques donnant les composantes, portance et
trainée (C, et Cy) du profil en fonction de l'incidence. Les figures VI.52 (a) et (b) montrent
les évolutions des coefficients aérodynamiques globaux a convergence des calculs. Pour
des faibles incidences comprises entre -5° et 5°, on peut assimiler le comportement du
coefficient de portance a un comportement linéaire. L’augmentation de I’incidence accroit
I’accélération de 1’écoulement et donc la chute de pression sur I’extrados du profil ce qui
conduit a un accroissement de la portance.

Visuellement, en examinant les contributions a 1’aire comprise entre les courbes de
coefficients de pression a I’extrados et a I’intrados (fig. VI.53), on note que I’essentiel de la
portance est produit sur la partie avant du profil, la partie arriere du profil joue un role
crucial pour assurer notamment 1’attachement de la couche limite qui quitte le profil.
L’apparition de choc sur le profil pour des angles d’incidence supérieurs induit un
comportement non linéaire de ce coefficient. L’écoulement autour d'un profil variant avec
I'angle d'attaque, il est évident que la répartition des pressions le long du profil ainsi que la
portance varient en grandeur et en position. On note que le choc se forme a proximité du
bord d’attaque. Il apparait clairement sur les figures V1.52 (a) et (b) que le mouvement des
aubes a un effet considérable sur I’amplitude de I’effort appliqué par le fluide sur le profil
surtout pour des angles d’incidence importants.

L’incidence a été limitée ici a 20° a cause des instabilités numériques générées qui ont
conduit a une divergence des calculs.
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Ces observations effectuées montrent comment le systeme aéroélastique, malgré un
écoulement amont subsonique, est susceptible d’étre fortement non linéaire. En effet, lorsque
le systeme est devenu instable et s’est mis a osciller, I’écoulement présente de fortes non
linéarités induites par I’apparition de choc. Il est possible alors d’observer I’apparition de
cycles limites.

Les déplacements de la structure au cours du couplage sont stockés pour le centre de gravité
localisé a 30 % de la corde depuis le bord d’attaque.

Les figures VI.54 donne un exemple de signaux enregistrés pendant le couplage. Il s’agit ici
du déplacement du centre de gravité de la structure pour différents angles d’incidence. Le
déplacement structural est présenté en fonction du temps, le pas de temps pour la structure est
de 10 le systeme est physiquement stable. Cependant quand on utilise un pas de temps plus
grand le schéma global devient instable.

Pour éviter d’encombrer les figures on a représenté 1’évolution de 1I’amplitude du mouvement
selon les trois axes seulement pour trois angles d’incidence, une incidence négative (-10°),
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une incidence nulle et une incidence positive (+10°). On peut noter que le comportement de
ces déplacements est tres proche d’une courbe sinusoidale.

La figure VI.54 illustre le cycle limite vers lequel le systéme aéroélastique converge pour un
nombre de Mach de 0,6 avec des amplitudes treés faibles. Ce phénomene des LCOs est
provoqué par un écoulement subsonique qui en cours d’oscillation devient localement
transsonique. Cette particularit¢é des LCOs en régime fortement subsonique a été trés peu
étudiée. En effet, seules des méthodes aérodynamiques prenant en compte le mouvement de la
paroi et résolvant les équations de la dynamique des fluides en compressible sont capables de
prédire I’apparition d’onde de choc induite par le mouvement de la géométrie [169].

Pour tous les cas d’incidence calculés I’amplitude de la flexion verticale (fig.VI.54 (b)) est
plus importante par rapport aux deux autres amplitudes correspondant a la flexion horizontale
(fig.VI.54 (a)) et a la torsion (fig.V1.54 (c)) c’est alors le mouvement selon I’axe vertical y qui
est prépondérant par rapport aux deux autres et c’est suivant ce sens que le profil est le plus
sollicité.
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FigureVI1.54 : Evolution du déplacement au cours du temps
pour trois angles d’incidence (-10°, 0 et +10°)

Pour analyser le comportement du profil vis a vis du mouvement prépondérant nous avons
tracé, sur la figure VI.55 (a), I’évolution de I’amplitude maximale de la flexion verticale pour
une plage de valeurs de I’angle d’incidence allant de -25° jusqu’a 25°.Pour des valeurs
inférieures ou supérieures le calcul diverge suite aux grandes déformations subies par le
maillage lors du calcul. A des incidences négatives 1’amplitude maximale est presque
constante et c’est a partir de I’incidence nulle que cette amplitude commence a croitre pour
atteindre une valeur de 0.3% de la corde pour une incidence de 25°. C’est-a-dire que pour
notre cas ot la corde est de 1m, I’amplitude maximale correspondra a 3mm. Ce sont alors les
cas d’incidences positives, qui peuvent induire a des amplitudes €levées, auxquels nous allons
nous intéresser par la suite pour déterminer le domaine dans le quel le profil peut résister a la
rupture. Sur la figure VI.55 (b) on constate que méme la période du mouvement est influencée
par I’incidence. L’augmentation de 1’incidence possede alors deux impacts, un impact positif
dans la mesure ou la période va augmenter et ainsi le nombre de cycles sera réduit et le risque
de fatigue sera atténué. Le deuxiéme impact qu’on juge négatif puisque I’amplitude de la
flexion va s’amplifier ainsi le probleme de rupture se posera d’avantage.

Pour un méme temps d’exploration on peut atteindre plusieurs cycles des mouvements de
flexion horizontale et de torsion mais pour la flexion verticale on n’en atteint qu’un seul.

Si pour les deux premiers mouvements le probleme de fatigue peut se poser, pour la flexion
verticale nous serons en présence de deux problemes la fatigue et la rupture.
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Cependant, il faut garder a 1’esprit que le vrillage des sections de 1’aile, méme faible, modifie
I’incidence locale de I’écoulement et peut avoir des effets importants alors que la flexion de
I’aile, y compris lorsqu’elle atteint plusieurs dizaines de millimeétres, a souvent des effets plus
limités [169]. L’analyse des résultats de la figure VI.55 (a) montre que 1’amplitude du
déplacement varie de maniére quasi linéaire avec 1’incidence et elle reste toujours faible par
rapport a I’épaisseur du profil, les caractéristiques du matériau ont alors astreint la structure a
de faibles déplacements et elle présente ainsi un comportement linéaire.
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FigureVIL.55 : Evolution de I’amplitude maximale de flexion verticale (a)
et de la période du mouvement (b) en fonction de I’angle d’incidence

Sur la figure VI.56 (a), 1a courbe représente 1’évolution de 1’énergie acquise par la structure au
cours du temps, nous pouvons remarquer que pour des angles d’incidence négatifs (-20° < i< -
10°) la courbe a un comportement stable. Par contre pour -5° < i< 0° la courbe est croissante
mais avec une faible pente au regard des échelles en jeu. En augmentant 1’angle d’incidence
jusqu’a 20° on voit que la structure accumule sans cesse de I’énergie sans le moindre retour
vers le fluide. Nous sommes sans doute en présence d’un cas d’instabilité similaire a des
conditions de flottement. Il est apparent sur la figure V1.56 (b) traduisant 1’évolution du travail
aérodynamique en fonction de 1’angle d’incidence que faire varier les conditions aux limites,
tel que I’angle d’incidence, permet de modifier significativement le comportement du profil,
synonyme d’apparition d’un comportement instable pour des angles d’incidence positifs et
surtout quand la valeur de 1’angle augmente. Ce comportement instable disparait pour des
incidences négatives.
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Figure VI.56 : Evolutions de ’énergie fournie a la structure (a) et du travail aérodynamique (b)
pour différents angles d’incidence (Mach = 0.6).
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IV.2.2 Effet du nombre de Mach

La grandeur particuliérement sensible est le coefficient de portance intégré le long du profil.
Son évolution pour différents nombres de Mach est représentée sur les figures VI.57 (a), (b),
(c), (d) et (e). On remarque une premiere phase permettant 1’établissement d’un régime
périodique suivi, selon la valeur du Mach, par un amortissement tendant lentement vers la
solution stationnaire.

Les temps de convergence sont différents et sont tres reli€s a la valeur du nombre de Mach.
Les résultats ont été obtenus pour des nombres de Mach allant de 0.1 a 0.6. Au-dela de ce
nombre les calculs divergent.
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Figure VI.57 : Evolution du coefficient de portance au cours du temps
pour différents nombres de Mach

Pour les faibles valeurs de Mach allant jusqu’a 0.4 on peut considérer que les coefficients de
portance (fig. VI.58 (a)) et de trainée (fig. V1.58 (b)) ont le méme comportement pour les deux
cas de profil (avec et sans mouvement). Pour des vitesses supérieures ces mémes coefficients
commencent a varier différemment. En particulier C, augmente, d’abord lentement puis
rapidement. Pour un profil donné, quand la vitesse augmente, la tendance au décollement
s’accentue, pour faire reculer le point de décollement on utilise des profils minces, a faible
courbure du squelette [80].
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Pour le nombre de Mach de 0.5 on apercoit un décollement de la couche limite sur 1’extrados
situé a x = 0.4 (fig.VI.60(a)) a I’aval du quel I’extrados subie une surpression (fig.V1.59(a))
qui se traduit par une diminution du coefficient de portance par contre pour un Mach de 0.6 le
décollement est décalé vers le bord de fuite (fig.VI.60(b)) ainsi I’extrados subie une
dépression importante tout au long de la corde (fig.VI.59 (b)) de sorte que le coefficient de
portance correspondant soit plus important. La position du décollement de la couche limite
influe alors fortement sur le coefficient de portance.

Pour des nombres de Mach amont élevés, le coefficient de trainée subi une augmentation
remarquable comme c’est le cas de la figure VI.58 (b) quand le mouvement du profil n’est pas
pris en considération. On explique cette augmentation par la formation d’ondes de choc : la
production de ces ondes demande une certaine énergie et provoquent de ce fait une trainée
supplémentaire (trainée d’onde).

Les ondes de choc peuvent en effet se déplacer le long du profil et entrainer par conséquent
des variations de portance et de trainée. Par contre le coefficient de trainée correspondant au
cas ou le mouvement du profil est pris en considération ne subi pas la méme augmentation
(fig.VI.58 (b)) ceci peut étre expliquer par le fait que pour un méme nombre de Mach
I’incidence est modifiée a cause du mouvement du profil de telle sorte que les conditions ne
sont plus favorables pour 1’apparition de ces ondes de choc.
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En ce qui concerne les déplacements, les observations sont les mémes. Nous avons décris sur
les figures VI.61 (a), (b) et (c) leurs évolutions, pour les différents nombres de Mach. On peut
noter la aussi que le comportement est trés proche d’une courbe sinusoidale.

Sur la figure VI.61 (a), il est possible d’observer que dans les conditions de fonctionnement
correspondant a un régime amont subsonique 1’amplitude ne s’amplifie pas mais apparait les
cycles limites qui sont des oscillations harmoniques et entretenues. Dans ce cas, les non
linéarités donnant naissance a ces cycles limites sont induites par les effets visqueux et
I’apparition d’ondes de choc durant 1’oscillation du profil.

Les cycles limites sont un phénoméene purement non linéaire. En régime transsonique, les
oscillations de type cycles limites sont provoquées par les non linéarités des équations de
Navier-Stokes a travers la présence d’onde de choc. En régime subsonique, I’aérodynamique
est fortement linéaire. Il est ainsi courant d’utiliser des méthodes linéarisées pour la résolution
de I’aérodynamique.

En réalité, il est possible d’observer le phénomene des cycles limites en régime amont
subsonique. Dans ce cas, les non linéarités donnant naissance aux cycles limites sont toujours
d’origine aérodynamique et sont induites par I’apparition d’ondes de choc durant 1’oscillation
du profil. Les effets dynamiques induits par le mouvement de la géométrie combinés a un
angle d’incidence élevé font que 1’écoulement devient localement transsonique durant une
partie du cycle d’oscillation du profil. Dans la référence [176] I’auteur a démontré que ce type
de mouvement de choc caractérisé par une présence intermittente des ondes de choc est
source de fortes non linéarités. Le systéme aéroélastique est ainsi non linéaire et accepte des
cycles limites comme solution.

Les figures VI.62 (a) et (b) illustrent respectivement la distribution du coefficient de pression
et la distribution du coefficient de frottement autour du profil obtenu pour un angle
d’incidence de 10°, une onde de choc au niveau de I’extrados est bien visible a proximité du
bord d’attaque et un décollement de la couche limite sur I’extrados situé a la moitié du profil.
Les calculs numériques ont montré qu’il est possible d’observer ces oscillations sur une
grande plage du nombre de Mach.

En fait, ces oscillations entretenues sont de faible amplitude. Néanmoins, elles contribuent a
la fatigue de la structure et peuvent ainsi provoquer une ruine a long terme.

I1 a été remarqué que 1’amplitude des cycles diminue avec la croissance du nombre de Mach,
la méme remarque a été€ faite dans la référence [169] pour des régimes transsoniques ou ceci
a été expliqué par une position des chocs du calcul stationnaire se déplacant vers le bord de
fuite lorsque le nombre de Mach croit. Les chocs extrados et intrados atteignent alors le bord
de fuite pour une variation de I’angle d’attaque moindre et I’amplitude de déplacement des
ondes de choc est plus faible.
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Les figures ci aprés mettent en évidence I'influence du nombre de Mach sur ’amplitude
maximale du mouvement (fig.VI.63 (a)), et sur sa période (fig .V1.63 (b)), nous nous sommes
intéressés seulement au mouvement dominant (flexion verticale) pour une incidence et un
rapport de pression fixes. Nous avons exploré une marge de la vitesse de I’écoulement incluse
entre M, = 0.1 et M, = 0.6 sur un temps court d’exploration de 0,05 s, on observe que la
période du mouvement est toujours comprise entre 0.048s et 0.050s qui correspond a une
fréquence de vibration entre 125,6 rd / s et 130,8 rd / s.

Les résultats numériques ont montré que c’est surtout I’amplitude des oscillations de cycles
limites qui peut €tre fortement affectée par la présence d’une couche limite décollée.

Sur la figure V1.64 (b) nous avons représenté la variation du travail aérodynamique en
fonction du nombre de Mach pour trouver le nombre critique qui conduit au mode
aéroélastique instable.

Selon cette courbe le profil est a la limite de stabilité aérodynamique pour des écoulements
faiblement subsoniques correspondant a un Mach < 0.2, au-dela de cette valeur, la courbe
décroit vers les valeurs négatives importantes indiquant I’instabilité du profil qui s’explique
par le transfert d’une énergie importante du fluide vers la structure comme le montre la figure
VI.64 (a). Quoique les temps d’exploration sont différents, cette méme figure montre que pour
des Mach allant de 0.1 a 0.3 I’énergie transférée par le fluide a la structure est faible et
présente aussi une variation faible, au-dela de 0.4 1’énergie croit remarquablement avec une
pente importante.
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IV.2.3 Effet du taux de pression

Entre I’entrée et la sortie d’un étage, le rapport de pression est habituellement de 2,5 au
maximum pour les compresseurs centrifuges et 1,15 au maximum pour les compresseurs
axiaux [80]. Dans cette partie du travail nous avons testé le logiciel pour trois valeurs du taux
de pression qui exprime le rapport entre les pressions a I’aval et a ’amont du profil. L’angle
d’incidence et le nombre de Mach étant fixés respectivement a 0° et 0.6.

Le détail des pressions est représenté par une distribution du coefficient de pression autour du
profil (fig.VI.66 (a), (b) et (c)) et un champ de pression (fig.V1.67 (a), (b) et(c)) qui montrent
I’apparition de I’onde de choc pour les taux de pression de 1,2 et 1,3 au niveau de I’extrados
(fig.VI.67 (b) et (c)) mais a des positions différentes. Plus le taux de pression augmente plus
I’onde se déplace vers le bord d’attaque avec une amplitude plus importante. Par contre pour
le taux de pression de 1,1 on observe un développement de la couche limite sur presque la
totalité de I’intrados (fig.V1.68 (a)).
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FigureVI1.69 : Evolution du déplacement au cours du temps
pour trois taux de pression (1.1, 1.2 et 1.3)

Les résultats des calculs représentés sur les figures VI.69 (a), (b) et (c) montrent que les
amplitudes, de traction, de flexion et de torsion varient proportionnellement avec le taux de
pression. Ceci dit que pour les taux de 1,2 et 1,3 le choc sur I’extrados travaille pour exciter
’aube et la conduire ainsi vers un état aérodynamique instable (fig. VI.71 (b)). Pour le taux de
1,1 T’instabilité aérodynamique est causée par le développement de la couche limite sur
I’intrados. On constate aussi comme pour les autres parametres de fonctionnement que la
flexion selon I’axe y est le mode dominant par rapport a la torsion et a la flexion selon 1’axe
X.
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FigureVL.70 : Evolutions de I’amplitude maximale de la flexion verticale (a)
et de la période du mouvement (b) en fonction du taux de pression

La figure VI.71 (b) montrant la distribution du travail aérodynamique en fonction du taux de
pression indique, qu’avec les conditions de fonctionnement mentionnées ci dessus, le profil
est aérodynamiquement instable pour les trois taux de pression, c'est-a-dire que 1’effort
instationnaire travaille toujours en force d’excitation de I’aube.
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FigureV1.71 : Evolutions de I’énergie fournie a la structure (a)
et du travail aérodynamique (b) pour différents taux de pression

1V.2.4 Effet de la vitesse de rotation

L’évolution du coefficient de portance pour différentes vitesses de rotation est représentée sur
les figures VI.72 (a), (b), (c) et (d). Les résultats ont été obtenus pour des vitesses de rotation
allant de 100 a 500 rd / s. Le comportement de ce coefficient est le méme pour les différentes
vitesses testées, on remarque une premiere phase permettant 1I’établissement d’un régime
périodique suivi par un amortissement tendant lentement vers la solution stationnaire. Les
temps de convergence sont indépendants du régime de rotation du profil.
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Figure V1.72 : Evolution du coefficient de portance au cours du temps
pour différentes vitesses de rotation du profil
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Figure VI.75 : Champ de vitesse pour différentes vitesses de rotation

En suivant 1’évolution du déplacement au cours du temps sur les figures VI.76 (a), (b) et (c)
nous remarquons que 1’amplitude de la flexion verticale est toujours supérieure par rapport a
celles de la flexion horizontale et de la torsion mais dans ce cas cette amplitude est
inversement proportionnelle a la variation de la vitesse de rotation du profil.

Sur T’intrados les distributions du coefficient de pression instationnaire sont presque
identiques pour toutes les valeurs de la vitesse de rotation du profil, par contre sur I’extrados
ces mémes distributions sont différentes, I’amplitude du choc est plus importante quand la
vitesse de rotation est nulle et décroit quand cette derniére augmente.

Nous rappelons ici que dans la premiere partie du travail nous avons constaté sur les figures
V1.30 (a) et (b) que I’aube en rotation subit une portance et une trainée plus grandes que celles
subies par une aube fixe, c'est-a-dire que 1’effet de la vitesse de rotation @ se manifeste non
seulement par une augmentation des coefficients aérodynamiques mais aussi par une
réduction de I’amplitude des vibrations. Ceci montre que 1’effet centrifuge contribue a réduire
I’effort appliqué sur 1’aube et il contribue aussi a réduire I’amplitude du mouvement et
amortir ainsi les vibrations du profil. Tandis que la période dont 1’évolution est représentée
sur la figure VI.77 (b) n’est pas trop affectée par la variation de la vitesse de rotation.
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Figure VI.76 : Evolution du déplacement au cours du temps
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FigureV1.77 : Evolutions de I’amplitude maximale de la flexion verticale (a)
et la période du mouvement (b) en fonction de la vitesse de rotation

Concernant la courbe relative au transfert d’énergie, elle est croissante pour des vitesses nulle
et modérée. Pour des vitesses plus élevées, son comportement tend vers la stabilisation,
indiquant que I’énergie acquise par le profil est de moins en moins importante (fig.VL.78 (a)).
Sur les figures VI.75 (b), (c) et (d) nous constatons que pour des vitesses de rotation non
nulles il y’a développement de la couche limite au niveau de I'intrados et I’extrados prés du
bord de fuite. Ce que nous pouvons alors déduire de ces simulations est que la contribution de
I’apparition de 1’onde de choc sur I’extrados a 1I’instabilité aérodynamique du profil est plus
importante que celle du développement de la couche limite. Le tracé du travail
aérodynamique sur la figure VI.78 (b) confirme alors que plus la vitesse de rotation augmente
plus le profil tend vers son état aérodynamique stable.
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FigureV1.78 : Evolutions de I’énergie fournie a la structure (a)
et du travail aérodynamique (b) en fonction de la vitesse de rotation

Dans cette partie on a présenté I’utilisation du code Navier-Stokes bidimensionnel pour la
simulation d’une aube en mouvement. Il semble que pour ce type de simulation, le
mouvement du profil a un effet sur les résultats, il est donc nécessaire de prendre en
considération ce mouvement si on veut améliorer la prédiction des efforts aérodynamiques.
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IV.2.5 Effet de la géométrie du profil

Le deuxieéme objectif de cette partie est de déterminer le role des propriétés de la paroi sur la
structure du champ d’écoulement interne et sur les caractéristiques du couplage fluide-
structure. Dans cette analyse le champ de I’écoulement est fixé a priori et les limites de la
stabilité sont exprimées en fonction de la distribution de I’épaisseur du profil pour un
matériau donné.

Il est intéressant d’étudier les valeurs prises par les parametres analysés précédemment (les
coefficients de portance et de trainée, amplitude et période du mouvement et travail
aérodynamique...) pour un profil de géométrie différente placé dans les mémes conditions
d’écoulement. On considere donc un profil symétrique NACAQ012 positionné avec un angle
de calage nul et le profil NACA65-10% qui est dissymétrique, il représente une épaisseur
comparable a celle du profil NACAOO12 et se distingue surtout par l’existence d’une
cambrure non nulle.

Les distributions du coefficient de pression sur les deux profils sont tracées sur la figure
VI.79 avec un angle d’incidence de 5°. Le mécanisme de génération de portance est identique
pour les deux profils 1’angle d’incidence conduit a une détente marquée sur la partie
supérieure du profil au voisinage du nez et la dépression ainsi formée génere I’effet portant.
Les figures VI.80 (a) et (b) présentent les distributions du nombre de Mach sur les deux
profils, la chute de pression correspond naturellement a une accélération de 1’écoulement et
donc a une augmentation du nombre de Mach local.

On a tracé sur la figure VI.81 (a) et (b) 1’évolution comparée des coefficients aérodynamiques
pour le profil NACA 65-10 % et le profil NACAOO12 placés dans un méme écoulement
(fluide visqueux), pour un nombre de Mach de 0.3 I’angle d’incidence variant de -10° a 10°.
Sur la figure VI.82 (a) et (b) on aussi tracé I’évolution de ces mémes coefficients mais cette
fois ci pour une incidence de 5° et un nombre de Mach variant de 0.1 a 0.5. On observe tout
d’abord que, sur ces intervalles, les deux profils présentent une variation similaire de la
portance en allure mais en valeur elle est différente, En raison de sa cambrure positive, le
profil NACA 65-10 % conduira donc a une portance plus importante que le NACA 0012.
S’agissant du coefficient de trainée, en raison de sa symétrie, le NACA 0012 conduit a une
trainée tres faible par rapport a celle du NACA 65-10 %.
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Figure VI1.79 : distribution pariétale du coefficient de pression
autour du profil NACA 0012 (a) et du profil NACA 65-10% (b)
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On a aussi tracé 1’évolution comparée de 1I’amplitude maximale de la flexion verticale, qui
représente le déplacement prépondérant des aubes pour les deux profils, en fonction de
I’incidence figure VI.83 (a) et en fonction du nombre de Mach figure VI.83 (b). On constate
que contrairement au profil dissymétrique dont I’amplitude maximale croit continuellement
en fonction de I’incidence et du nombre de Mach, le profil symétrique présente un angle de
transition qui est de 0° pour lequel I’amplitude maximale est presque nulle. Pour des angles
supérieurs et inférieurs le comportement du profil est semblable c'est-a-dire que I’amplitude
croit de plus en plus avec des valeurs similaires quand I’angle augmente en valeur absolue.

On observant les figures représentant respectivement la comparaison des évolutions des
énergies au cours du temps (fig.VI.84) et la comparaison des travaux aérodynamiques (fig.
VI.85 (a) et (b)) on apercoit I’effet de la cambrure du profil qui est du a la distribution de
I’épaisseur et son impact considérable sur la stabilité du profil. L’énergie acquise par le profil
NACA 0012 est tres faible conduisant a un travail aérodynamique presque nul ce qui lui
permet de contenir une stabilité aérodynamique quelque soit I’angle d’incidence (fig.VI1.85
(a)) et quelque soit le nombre de Mach (fig.VL.85 (b)) et ce pour les conditions de
fonctionnement choisies pour ces simulations.
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FigureVI1.83 : Comparaison de I’évolution de I’amplitude maximale de flexion verticale en fonction de I’angle
d’incidence (a) et du nombre de Mach (b) pour les profils NACA 0012 et NACA 65-10%
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V.  CONCLUSION

Parmi les parametres qui viennent d’étre décrits, certains ont été fixés afin de ne garder
variables que les paramétres susceptibles d’influencer de la facon significative le
comportement aéroélastique du profil. Un nombre réduit de parametres permet de tirer plus
facilement des conclusions d’une étude paramétrique, tout en se réservant la possibilité de
revenir au besoin sur ce choix ou d’étoffer ultérieurement le jeu des parametres retenus.

Il est clair a la vue des précédents calculs, qu'un couplage fluide-structure appliqué au cas
d’une aube de compresseur axial peut s’avérer riche d’informations. N’ayant que peu de
données expérimentales sur le sujet, il est encore difficile d’établir une comparaison efficace.
Cependant, ces calculs mélant seulement les non linéarités aérodynamiques sont
encourageants et ont permis de montrer la robustesse et 1’efficacité des schémas utilisés, a la
fois pour le fluide, la structure et pour I’algorithme de couplage.

On constate que les parametres de fonctionnement ont un effet considérable sur la distribution
des différentes grandeurs étudiées dans cette partie notamment le travail aérodynamique au
dépend duquel nous pouvons juger de la stabilité ou la non stabilité du profil. Pour une
géométrie de compresseur typique les effets de multiétages peuvent avoir un impact plus
grand sur I’amortissement aérodynamique que les effets de 1’aube réelle et 1’amortissement
aérodynamique d’une roue d’aube qui est une partie de la machine multiétagée peut Etre
significativement différent de celui prédit en utilisant une roue d’aube isolée.

La premiere conclusion que 1’on peut tirer de cette étude paramétrique concerne 1’effet du
nombre de Mach. Il semble effectivement prépondérant par rapport a celui des autres
parametres, le nombre de Mach intervient bien évidemment de facon importante dans le
calcul aérodynamique.

L’étude du phénomene des cycles limites sur le systeme aéroélastique a trois degrés de liberté
a permis de comprendre une partie des mécanismes physiques les régissant.

La définition des LCOs est floue dans une partie du monde des aéroélasticiens [169]. Méme si
en effet, les cycles limites ont une réponse stable du systeme aéroélastique, elle peuvent se
caractériser par un travail aérodynamique négatif. Seule une résolution dans le domaine
temporel du systeme non linéaire permet de déterminer si le systeme aéroélastique est
susceptible d’étre confronté a un phénomene destructif.
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Du point de vue de la précision des résultats obtenus, sur la base des coefficients
aérodynamiques globaux, on peut apprécier les performances tres satisfaisantes du schéma
dans le logiciel.

Les phénomenes d’aéroélasticité statique n’étant pas nécessairement néfastes a la structure,
des lors qu’ils sont pris en compte dans le dimensionnement des pieces, on cherche alors
généralement a fixer les conditions de fonctionnement de fagon a éviter 1’apparition des
phénomeénes dynamiques qui peuvent entrainer un endommagement de la structure ou tout au
moins a en limiter fortement les effets.

Par ailleurs, dans des conditions ou, en principe, il n’y a pas d’instabilité, une mauvaise
alimentation peut créer des flottements locaux induisant de fortes vibrations des aubes.

Pour montrer quels sont les principaux mécanismes qui permettent a 1’écoulement de
transférer une partie de son énergie dans la structure en vibration, une vision claire de ces
mécanismes est utile pour apprécier les risques d’instabilité des configurations structure-
écoulement et pour orienter la recherche de solutions actives ou passives rétablissant la
stabilité.

Il faut cependant noter que la modélisation de la turbulence reste un point capital de la
simulation d’écoulements instationnaires turbulents mettant en jeu des phénomenes
complexes comme |’interaction d’un choc et d’une couche limite. Le choix minutieux des
modeles et parameétres régissant la prise en compte de la turbulence dans le calcul s’avere
souvent déterminant pour le succes de telles simulations [169].

Toutes les simulations concernant le couplage fluide-structure ont été effectuées avec le
modele de Spalard-Allmaras, il serait alors intéressant de tester sur ces configurations d’autres
modeles de turbulence, en particulier des modeles a deux équations de transport.

Cependant, nous avons vu apres ces simulations que le processus de déformation de maillage
est trés délicat, une variation trop brusque d’un parametre tel que I’incidence ou le nombre de
Mach entraine des probleémes numériques importants.

Pour une méme configuration, et mémes conditions de fonctionnement le calcul aéroélastique
couplé est plus coliteux en temps de calcul qu’un calcul aérodynamique classique. Il faut plus
d’itérations pour faire converger le calcul. Par conséquent, compte tenu de la taille du
maillage qui contient 18749 nceuds, un calcul aérodynamique classique demande 02 heures
alors qu’un calcul aéroélastique couplé demande environ 08 heures de calcul.

Une meilleure compréhension des phénomenes physiques est essentielle pour améliorer les
performances et la conception des turbomachines modernes. La plupart des techniques de
dessins actuelles sont basées sur une analyse aérodynamique stationnaire [35], alors qu’une
turbomachine génere un écoulement hautement 3-D, instationnaire et périodique en temps. Il
devient donc important de pouvoir évaluer le plus précisément possible 1’influence des
instationnarités périodiques, notamment sur la génération des pertes, et d’étendre les
techniques de conception de manicres a prendre en compte les phénomenes instationnaires.
Les simulations numériques instationnaires se placent donc comme un outil prometteur pour
la conception de turbomachines performantes, a condition toutefois d’étre d’un colit de calcul
abordable.
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Conclusion Générale et Perspectives

En conclusion de ce mémoire, il apparait important, de dresser un bilan du travail effectué
tant du point de vue de la contribution dans le domaine de la simulation numérique des
écoulements dans les turbomachines que du point de vue de la contribution dans le domaine
de I’interaction fluide-structure. L’objectif principal de ce travail de thése, consistait a
développer un modele de couplage fluide-structure permettant d’analyser le comportement
aéroélastique d’un profil d’aile de compresseur axial. La structure étant en mouvement rigide,
nous avons proposé un outil numérique permettant 1’étude des instabilités vibratoires auto-
entretenues (phénomene de flottement et cycles limites) ainsi que les instabilités en
mouvement forcé en translation ou en rotation (le profil d’aube possédant un ou deux degrés de
liberté relatifs aux mouvements de flexion et/ou de torsion) et ceci dans le domaine temporel.

Dans ce mémoire, nous avons présenté plusieurs démarches d’analyse, visant d’une part a
expliquer la structure complexe de 1’écoulement se développant en compresseur axial et
d’autre part, a comprendre et quantifier les effets des mécanismes instationnaires inhérents
aux interactions fluide-structure. Cette dernieére thématique est au coeur de nombreuses
activités actuelles tant numériques qu’expérimentales, puisque les interactions
instationnaires entre fluide et structure modifient de maniere sensible les niveaux de pertes
et les transferts d’énergie.

La simulation numérique des écoulements fournit le seul moyen d’accéder aux informations
détaillées du champ étudié, les essais réels sur les turbomachines, avec des mesures
détaillées dans les canaux tournants étant difficiles, coliteux et, dans beaucoup de cas,
impossibles. La capacité a tester de nombreux parameétres était un avantage qui a fait de la
simulation numérique un outil adaptable et performant dans le cadre de I’étude de ces
instabilités. Toutes les études sont réalisées sur des machines représentatives de machines
réelles.

Afin de montrer les capacités du logiciel Fluent utilisé dans ce travail a modéliser la
dynamique instationnaire d’un fluide compressible ceci a nécessité que 1’on s’intéresse
d’abord a I’aspect comparatif entre des études expérimentales ainsi que des études réalisées
avec d’autres codes et nos simulations numériques.

Nous avons ainsi conduit, dans la premiere partie de 1’étude, des simulations numériques
dans lesquelles trois cas de profils NACA ont été considérés. Ces simulations nous ont
permis de déterminer les caractéristiques de I’écoulement autour de profils d’aubes,
similaires a celles d’un compresseur axial, nous nous sommes principalement intéressés a la
distribution du coefficient de pression et des coefficients aérodynamiques de portance et de
trainée. Nous avons présenté des résultats de calcul d’écoulement autour d’un profil
bidimensionnel symétrique le NACA 0012 qui est un profil conventionnel et qui a été
largement utilisé et étudié.
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Le deuxiecme type de profil constitue la grille d’aubes de la premiere configuration
standard. La comparaison des résultats a montré que leur dispersion reste trés modérée, elle
est comprise entre 0,3 % et 13 %.

Le troisieme type de profil sur lequel notre étude est basée est le profil non symétrique
NACA 65-10 % qui est un profil trés utilisé dans le domaine des turbomachines
(compresseurs axiaux). Beaucoup d’efforts ont été investis dans le maillage afin de fournir
des résultats de qualité.

Pour bien modéliser 1’écoulement autour d’une géométrie aussi complexe notamment dans
les régions des bords d’attaque, de fuite et a proximité de la paroi et bien décrire sa réalité
plusieurs modeles régissant 1’écoulement ont été comparés et nous avons opté pour le
modele visqueux turbulent. Le modele a une équation de transport de Spalart-Allmaras a
donné de bons résultats en le comparant avec le modele k-¢ montrant ainsi sa capacité a
prédire un tel écoulement, il a permis de capturer avec précision I’interaction choc/couche
limite et I’instationnarité du décollement de la couche limite. Les résultats obtenus ont mis
en évidence les roles prépondérants des parametres de fonctionnement qui sont ici I’angle
d’incidence, le nombre de Mach, le rapport de pression et la vitesse de rotation du profil
dans la variation des efforts aérodynamiques du fluide sur le profil, efforts évidemment liés
a la forme de I’écoulement engendré par le profil global d’aubes.

Dans la deuxiéme partie de 1’étude, nous nous sommes intéress€é a un probléme
d’aéroélasticité dynamique qui vise a améliorer la connaissance de 1’écoulement
aérodynamique autour de 1’aube centrale d’une grille d’aubes droite et a mieux comprendre
les phénomenes de réponse auto excitée dans les compresseurs axiaux et qui porte aussi
sur la possibilité d’exploiter les phénomeénes aéroélastiques en vue d’améliorer les
performances des compresseurs. Le but des simulations numériques était d'identifier les
aspects importants du comportement aéroélastique instationnaire du profil d’aube.
L’ensemble des résultats issus de ces simulations permet ensuite de construire une base de
données instationnaires qui permet a son tour d’analyser 1’évolution du comportement
aéroélastique et de déterminer ainsi les domaines de stabilité des aubes.

Pour ceci, nous avons en premier lieu, répertorié et présenté plusieurs techniques
numériques de couplage fluide-structure disponibles dans la littérature. Nous avons ensuite
opté pour le couplage « faible » dont nous avons détaillé la mise en ceuvre. Ce type de
couplage repose sur un dialogue entre deux codes dont 'un est dédié a la structure et
I’autre au fluide. Ainsi, il est trés rapidement ressorti qu’il s’agissait d’une technique tres
souple préservant la modularité de chacun des codes de calcul a coupler et permettant de
bénéficier des méthodes les plus performantes dans chacune des disciplines. Les géométries
du fluide et du solide sont envisagées comme deux domaines complémentaires qui se
déforment au fur et a mesure que le fluide et le solide agissent I’un sur 1’autre. Nous avons
par conséquent résumé les méthodes numériques employées pour la mécanique des fluides
en milieu évolutifs (techniques de changement de repere, technique ALE...). Un intérét
particulier a été porté a la technique dite de maillage dynamique et la loi de conservation
géométrique (GCL) que celle-ci doit respecter. C’est cette technique que nous avons
retenue pour notre étude.

Nous avons résolu les équations de solide élastique via une UDF (User Defined Function)
avec succes. Nous avons ainsi pu modéliser les déplacements d’un profil d’aube a
I’intérieur d’un écoulement d’air et obtenir plusieurs résultats intéressants. Pour le
mouvement forcé, il nous a été possible de simuler un profil oscillant en mode flexion et
torsion. Plusieurs cas ont été simulés en faisant varier les conditions de fonctionnement
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(’incidence, le nombre de Mach, le taux de pression et la vitesse de rotation) de manicre a
couvrir I’ensemble des régimes de fonctionnement des compresseurs. Nous avons constaté
que le profil oscillant était plus sollicité par le fluide que le profil fixe et nous avons vu en
quoi la prise en compte du mouvement oscillatoire du profil dissymétrique joue sur les
résultats obtenus. Ces résultats ont montré (pour une amplitude et une fréquence constantes
du mouvement) I’influence de la variation des conditions de fonctionnement sur la frontiére
de stabilité de 1’aube. Nous avons déterminé, pour une incidence nulle, la vitesse de
I’écoulement qui conduit au mode aéroélastique instable du profil et qui correspond a un
nombre de Mach de 0,45. Cette limite est intimement lié a I’angle d’incidence en outre pour
des incidences plus élevées la limite de stabilité est déplacée vers des nombres de Mach
plus grand contrairement au cas des incidences négatifs pour lesquels le profil est
aérodynamiquement instable quelque soit le type d’écoulement subsonique ou transsonique.
Pour remédier a ce probleme, toujours d’apres nos résultats, nous devons opter pour le
profil symétrique car dans ces conditions ce dernier est stable. S agissant de la variation du
taux de pression et de la vitesse de rotation, il s’est avéré que les profils sont plus stables
quand ils sont placés, dans des écoulements a taux de pression élevé, a condition que
I’incidence soit positive, et que la vitesse de rotation a un effet stabilisateur sur les profils.
La contribution des forces centrifuges se manifeste par un amortissement du mouvement
du profil ainsi les aubes d’une grille fixe seront soumis a des efforts moins importants que
les grilles mobiles.

La déformation de maillage au niveau de la structure ne nous a pas permis d’aborder les
grands déplacements. Une maniere plus générale pour décrire le cas de grands
déplacements méme avec une technique de remaillage reste manquante et les efforts
mathématiques et numériques allant dans ce sens n’ont souvent été abordés que pour de
petits déplacements ou en considérant un mouvement de corps rigide connu a priori.

On a constaté que les parametres de fonctionnement ont un effet considérable sur la
stabilité du profil, par ailleurs les parametres du mouvement (amplitude et fréquence) sont
importants et la connaissance de leur action est essentielle.

Dans la dernicre partie de cette étude, nous avons déterminé les efforts aérodynamiques
instationnaires et étudié par la suite le comportement aéroélastique du méme profil sous
I’influence de ces forces aérodynamiques mais cette fois ci avec un mouvement libre. Le
mouvement du profil est pris en compte par un modele a 3 degrés de liberté le battement
vertical, le battement horizontal et la rotation autour de I’axe élastique. L’étude du
comportement aéroélastique a porté d’abord sur la caractérisation du mouvement
(flottement ou LCO) ensuite 1’analyse en détail des mécanismes de transfert d’énergie entre
le fluide et la structure et enfin la recherche des zones de stabilité pour des conditions
aérodynamiques susceptibles d’étre rencontrées par des aubes de compresseur pour
déterminer ainsi les régimes de fonctionnement stables et instables. Plusieurs expériences
numériques ont été réalisées en faisant varier, toujours, les conditions relatives a
I’écoulement qui sont 1’angle d’incidence, le taux de pression, le nombre de Mach et la
vitesse de rotation ainsi que les conditions relatives a la structure représentées par la forme
du profil (cambrure).

Il a été constaté d’apres les résultats obtenus que malgré un écoulement amont subsonique
(M = 0,6) les effets non linéaires d’origine aérodynamique (apparition de choc) peuvent
induire 1’apparition de réponse stable du systéme aéroélastique sous la forme de cycles
limite (oscillations d’amplitude finie). Les effets dynamiques induits par le mouvement de
la géométrie combinés a un angle d’incidence élevé font que 1’écoulement devient
localement transsonique durant une partie du cycle d’oscillation du profil. En fait, ces
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oscillations entretenues sont de faible amplitude. Néanmoins, elles contribuent a la fatigue
de la structure et peuvent ainsi provoquer une ruine a long terme.

Pour toutes les conditions de fonctionnement analysées, le mouvement selon I’axe vertical
est toujours prépondérant par rapport aux deux autres et c¢’est suivant ce sens que le profil
est le plus sollicité. Quoi que I’amplitude de la flexion verticale soit faible par rapport a
I’épaisseur du profil, ceci étant du aux caractéristiques du matériau, 1’analyse des résultats
montre que 1’amplitude du déplacement subit une amplification de maniere quasi linéaire
avec I’augmentation des parameétres de fonctionnement (1’incidence, le nombre de mach et
le taux de pression) hormis la vitesse de rotation ou I’amplitude subie une diminution. Ceci
montre que 1’effet centrifuge contribue non seulement a réduire 1’effort appliqué sur 1’aube
mais il contribue aussi a amortir les vibrations du profil. L’augmentation de 1’incidence
posseéde deux impacts, un impact positif dans la mesure ou la période des vibrations va
augmenter ainsi le nombre de cycles sera réduit et le risque de fatigue sera atténué. Le
deuxiéme impact qu’on juge négatif puisque I’amplitude de la flexion va s’amplifier ainsi le
probleme de rupture se posera d’avantage. Les résultats obtenus nous ont permis d’établir
des fronticres de stabilité du profil dépendamment des conditions de fonctionnement et de
la géométrie du profil. On s’est apercu que I’énergie acquise par le profil symétrique est
tres faible par rapport a celle acquise par le profil dissymétrique ceci conduit a un travail
aérodynamique presque nul ce qui lui permet de contenir une stabilité aérodynamique
quelque soit I’angle d’incidence et quelque soit le nombre de Mach et ce pour les conditions
de fonctionnement choisies pour ces simulations. Mais le profil dissymétrique, en raison de
sa cambrure positive, conduit a une portance plus importante que le profil symétrique.

Les résultats numériques représentent une source précieuse d’informations a condition
qu’ils soient représentatifs de 1’écoulement réel : or si tel était le cas, réaliser des mesures
n’aurait plus d’intérét. Les résultats des simulations numériques doivent donc, en 1’état
actuel des développements, €tre examinés et utilisés avec prudence.

Des méthodologies de traitement et d’analyse de 1’information sont établies, afin d’extraire
les enseignements utiles pour le scientifique et pour I’industriel.

Les résultats numériques confirment que le logiciel Fluent est capable de prédire les
écoulements complexes dans des géométries courbées et avec des régimes variables, qu’il
permet une bonne estimation de 1’aérodynamique instationnaire et qu’il peut étre utilisée
pour la simulation du phénomeéne aéroélastique dans le domaine temporel, pour un temps
de calcul raisonnable. Malgré que son apprentissage nécessite beaucoup de temps, ce
logiciel est équipé de modules tres puissants de prés processing et de post processing.

Bien que la démarche soit essentiellement numérique, les liens étroits établis entre les
activités expérimentales et numériques doivent €tre maintenus, voire renforcés.

La démarche générale de I’interaction fluide-structure présentée dans ce mémoire constitue
une procédure pour la prédiction et la compréhension des phénomenes associés au
fonctionnement des turbomachines et leurs effets qui pourraient étre exploités pour
améliorer les performances aérodynamiques des profils [181] et peut aussi rentrer dans le
cadre du “’pre- design’’ des turbomachines a fluide compressible. Cette phase préliminaire
est devenue indispensable dans le domaine de 1’engineering, ce qui permet de donner une
approche de la machine avant son dimensionnement, de réaliser un gain économique tres
important et d’avoir ainsi une idée exacte de ce qu’on veut réaliser. Il est aussi intéressant
d’intégrer a la chaine de conception la prise en compte de I'interaction aéroélastique au
niveau des aubes dans la perspective de maximiser sa portée et de connaitre la bonne tenue
élastique du matériau.

Le travail présenté dans ce mémoire a concerné des compresseurs monoétagés, une
extension naturelle concerne I’analyse des interactions dans les machines multiétagées.
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Ce travail s’adresse aux grilles de compression équipant les compresseurs mais il est
facilement transposable aux grilles de détente.

La complexité du probleme a traiter n’est limitée que par I’espace mémoire disponible sur
I’ordinateur et le temps réel que I'utilisateur est prét a attendre pour avoir son résultat. Pour
une analyse bidimensionnelle, un ordinateur personnel convient bien pour un ingénieur
faisant de la recherche car on peut obtenir des résultats en quelques heures. En revanche, les
problémes en 3D, trés gourmands en puissance, nécessitent des machines trés puissantes.
Bien que le cofit du calcul soit tres €levé, la simulation d’un temps physique conséquent
reste accessible grace a I’apport des méthodes de calcul parallele sur des machines
puissantes.

Perspectives

Les perspectives de cette étude pourraient étre de développer notre outil numérique pour la
simulation aéroélastique d’une configuration tridimensionnelle. Toutefois, il est nécessaire
de disposer d’un code de calcul de structure. A terme, il devra €tre mis au point un outil
numérique pour la simulation aéroélastique d’un compresseur complet et cela pour un cofit
numérique raisonnable. L’outil couplé fluide/structure mis en place dans le cadre de cette
theése nous permet dés a présent d’envisager plusieurs actions. En premier lieu, nous
pouvons poursuivre 1’amélioration des procédures d’échange aux interfaces. On peut
également mettre pleinement a profit le parallélisme des codes pour augmenter les
performances informatiques. Enfin, on peut étendre le couplage et 1’enrichir par 1’étude
d’autres interactions (déformation de la paroi, calcul thermique, ...).
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