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RÉSUMÉ

Ce projet de thèse porte sur la compréhension et l’identification des mécanismes de bruit
dans les vannes papillons de pressurisation de cabines d’avions à un point de fonctionne-
ment représentatif d’une altitude en vol de 5182 m à l’aide de méthodes numériques. Une
première étude numérique consiste à faire des simulations stationnaires de type RANS afin
d’avoir une idée préliminaire sur l’écoulement à travers la vanne. Pour les forts ratios de
pression simulés, des jets pariétaux supersoniques avec de grandes zones de décollement
ont été captés. Pour le ratio de pression d’intérêt de cette thèse, l’écoulement, de nature
transsonique, présente des caractéristiques assez complexes avec notamment plusieurs cel-
lules de choc ainsi qu’une zone d’interaction choc/couche limite en début de marche du
côté de la lèvre supérieure du papillon. Cette interaction est traduite par deux chocs en
lambda successifs. Afin de rendre possible l’étude numérique de ces vannes d’un point
de vue acoustique, des simulations instationnaires de type LES à ordre élevé ont pris le
relais dans le but de capter le bruit tonal à StD = 4.5. En partant du modèle numérique
de la vanne proposé par les anciens travaux, plusieurs améliorations topologiques ont été
introduites avec notamment l’ajout du réservoir et le raffinement du maillage permettant
la propagation acoustique au delà du nombre de Strouhal d’intérêt de 4.5. Une boucle de
rétroaction mettant en oeuvre le choc en lambda, la couche de cisaillement et le train de
choc a été identifiée. Des ondes de pression fuient de façon périodique la couche de cisaille-
ment à la position de la zone d’interaction choc/couche limite et remontent en amont pour
se mélanger à nouveau dans l’écoulement à la position du train de chocs excitant la couche
de mélange qui se déstabilise par l’instabilité de Kelvin-Helmholtz. Le calcul acoustique
en champ lointain est quant à lui effectué à l’aide de l’analogie de Ffowcs Williams et
Hawkings (FW-H). Cependant, la tranche d’épaisseur simulée n’était pas suffisante pour
mettre en avant les effets 3D et un blocage en terme de remontée d’information en amont a
été recensé à l’aide d’une analyse de cohérence temporelle. Ceci a donc motivé la dernière
étape de cette thèse qui consiste à simuler une épaisseur plus réaliste du domaine. Cette
dernière configuration a mis en avant les différentes phases de la couche de mélange selon
l’envergure ainsi que le comportement non uniforme du deuxième choc en lambda. D’autre
part, l’importance des effets 3D sur l’amplification du bruit tonal a été ressentie sur les
spectres de bruit en champ lointain avec l’apparition du pic tonal à StD = 4.5 et des
niveaux à large bande plus élevés. L’analyse modale basée sur la décomposition spectrale
en modes propres orthogonaux (SPOD) est venue confirmer ce dernier constat.

Mots-clés : Vanne, jets, transsonique, choc en lambda, train de chocs, échappement
tourbillonnaire, FW-H, cohérence, SPOD





ABSTRACT

Large Eddy Simulation of a Transonic OutFlow Butterfly Valve

This thesis deals with the understanding and identification of noise mechanisms in outflow
butterfly valves at a representative operating point of a flight altitude of 5182 m using
numerical methods. A first numerical study consists in doing stationary RANS type sim-
ulations in order to have a preliminary idea on the flow through the valve. For the high
simulated pressure ratios, unstable supersonic wall-jets with large separation zones were
captured. For the interest pressure ratio, the transonic flow has fairly complex charac-
teristics with in particular several shock cells as well as a zone of shock/boundary layer
interaction at the upstream part of the sealing step on the upper lip side of the butterfly.
This interaction is translated by two successive lambda shocks. In order to make possible
the numerical study of these valves from an acoustic point of view, unsteady high order
LES type simulations took over in order to capture the tonal noise at StD = 4.5. Starting
from the numerical model of the valve proposed by previous studies, several topological
improvements have been introduced with the addition of the tank and mesh refinement
allowing the acoustic propagation beyond the Strouhal number interest of 4.5. A feed-
back loop implementing the lambda shock, the shear layer and the shocks train has been
identified. Pressure waves periodically leak the shear layer at the position of the shock
/ boundary layer interaction zone and travel upstream to mix again in the flow at the
position of the shocks train exciting the mixing layer which become unstable due to the
Kelvin-Helmholtz instability. The far-field acoustic calculation is carried out using the
Ffowcs Williams and Hawkings (FW-H) analogy. However, the simulated thickness was
not sufficient to highlight the 3D effects and a blockage in terms of upstream information
feedback was identified using a temporal coherence analysis. Therefore, this motivated the
last step of this thesis which consists in simulating a fairly real thickness of the domain.
This last configuration highlighted the different phases of the shear layer and the non-
uniform behaviour of the second lambda shock. On the other hand, the importance of 3D
effects on the amplification of the tonal noise was highlighted in the far field noise spectra
with the appearance of the tonal peak at StD = 4.5 alongside with higher overall broad-
band levels. The modal analysis based on Spectral Proper Orthogonal Decomposition has
come to confirm this last observation.

Keywords: Valve, jets, transonic, lambda shock, shock train, vortex shedding, FW-H,
coherence, SPOD
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CHAPITRE 1

Introduction

De nos jours, l’aéroacoustique est devenue une discipline d’intérêt majeur et ce depuis les
premiers développements de Sir James Lighthill au début des années 50 [53]. Cette science
est définie comme étant une branche de l’acoustique qui étudie la génération de bruit par
le mouvement des fluides ou les forces aérodynamiques interagissant avec les surfaces. En
effet, le son généré par un flux interagissant avec ou sans surface solide peut être trouvé
dans de nombreuses situations différentes. En partant d’un simple sifflement de la cocotte
minute vers des technologies plus complexes comme le bruit des moteurs d’avions ou des
vannes de pressurisation de cabines d’avions. La plupart du temps, une réduction du ni-
veau de bruit est valorisée pour privilégier le confort des gens. Cette contrainte a fait donc
de l’aéroacoustique une source importante de recherche scientifique. Ainsi, ce projet de
thèse porte sur une application aéroacoustique particulière à savoir le bruit généré par les
vannes de pressurisation de cabines d’avions.

1.1 Contexte : Pressurisation de la cabine et les vannes

papillons
La nature de l’atmosphère terrestre est une des limitations majeures de l’altitude de vol des
avions. En effet une baisse de pression considérable se produit avec la montée en altitude
représentant ainsi une contrainte de sécurité majeure pour les appareils effectuant des vols
à haute altitude. Par conséquent, les équipementiers aéronautiques ont dû inventer des
systèmes qui permettent de garantir la sécurité des passagers et de leurs appareils mais
aussi de maintenir un environnement confortable tout au long du vol grâce à un contrôle
de la pressurisation de la cabine. Cela consiste à récupérer l’air issu du moteur et le traiter
via un système de conditionnement d’air pour à la fin l’injecter à l’intérieur de la cabine,
l’objectif étant de garder la pression à l’intérieur de la cabine équivalente la plupart du
temps à celle d’une altitude maximale de 2400 m durant toutes les phases de vol. C’est
là qu’interviennent les vannes de pressurisation de cabines d’avions en contrôlant le débit
d’air sortant de l’appareil pendant les différentes phases de vol (décollage, croisière et
approche), assurant ainsi l’intégrité de la structure de l’appareil ainsi que la sécurité et le
confort des passagers. La figure 1.1 résume le processus de pressurisation de la cabine.

1
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Figure 1.1 Sketch représentant le processus de pressurisation de la cabine

Les vannes de pressurisation (en rouge sur l’illustration précédente) sont la plupart du
temps situées à l’arrière de l’avion mais dans certains cas, comme celui pour la vanne étu-
diée dans la présente thèse, à l’intérieur de la cabine. Par conséquent, ces vannes doivent se
soumettre à des normes de bruit afin de ne pas nuire au confort des passagers. Un exemple
de vanne papillon fabriquée par Liebherr-Aerospace Toulouse SAS LTS et représentée sur
la figure 1.2 fera l’objet de cette thèse.

Figure 1.2 Un exemple de vanne papillon de pressurisation de cabine
d’avion [42]
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Vannes papillon

Les vannes de pressurisation d’avion de type papillon (OFV : Outflow butterfly valve) sont
composées généralement d’un disque sous forme de clapet (le papillon), un axe de rotation
et un corps de vanne comme le montre la figure 1.3.

Figure 1.3 Représentation 3D de la vanne papillon (CATIA)

L’ouverture de la vanne c’est-à-dire l’angle que fait le papillon par rapport à l’axe de rota-
tion est contrôlée en asservissement tout au long du plan de vol de l’appareil pour assurer
un débit de renouvellement d’air dans la cabine. Le joint en caoutchouc permet de sceller
et d’assurer l’étanchéité en position fermée (un angle de 0◦) en venant se comprimer contre
une sur-épaisseur, appelée marche dans cette étude, présente sur le corps intérieur de la
vanne. La partie du papillon qui est en amont de la marche sera nommée lèvre supérieure
(upper lip) et celle en aval sera désignée lèvre inférieure (lower lip).

1.2 Le projet SOFTAIR
Le projet SOFTAIR, à l’origine de cette thèse, fut initialement lancé à l’Université de
Sherbrooke en 2013 dans le but d’identifier et d’étudier les mécanismes de bruit sur la
vanne papillon de pressurisation de cabine d’avion. Une campagne expérimentale et nu-
mérique a été menée sur la vanne durant ce projet. Cette thèse vient compléter la partie
numérique du projet SOFTAIR.

Problématique

Plusieurs études ont montré que durant les différentes phases de vol des avions, ces vannes
produisent du bruit qui est rayonné en cabine et peut nuire au confort des passagers [42,
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110, 60, 27, 18, 17, 61, 59, 102, 103, 55]. De nos jours, l’importance de ce confort encourage
une étude cherchant à réduire le bruit des vannes papillons. Cette réduction permettra le
retrait des silencieux atténuant le bruit de la vanne réduisant ainsi le poids embarqué du
système de ventilation.

Durant les différentes phases de vol, la pression extérieure varie entre 0.1 et 1 bar tandis
qu’à l’intérieur, la vanne doit maintenir une pression entre 0.8 et 1 bar. Le débit d’air
induit par la différence de pression est alors contrôlé par l’ouverture du papillon. Deux
jets se forment à la sortie de la vanne au niveau des deux lèvres et sont supersoniques,
subsoniques ou transsoniques en fonction de la phase de vol. Les mesures de pression
acoustique faites par LTS montrent que pour certaines conditions (ouverture du papillon
et altitude), un sifflement apparaît. Ce sifflement, identifié par une émergence de pic dans
le spectre acoustique, apparaît lorsque l’appareil se situe à une faible altitude de vol. La
figure 1.4 montre les niveaux de bruit (ou SPL pour Sound Pressure Level) mesurés sur ce
genre de vanne pour une altitude particulière de 5182 m. Une émergence tonale de plus de
20 dB au dessus du niveau large bande apparaît à un nombre de Strouhal StD = f×D

c0
= 4.5

(f la fréquence d’intérêt, D le diamètre de la vanne et c la vitesse du son dans le milieu).
Ce phénomène a été observé sur plusieurs avions à différentes altitudes. À plus haute
altitude, le bruit tonal disparaît et le bruit à large bande devient la principale nuisance.

Figure 1.4 Mesures SPL en amont de la vanne pour une altitude de 5182 m [59]

Ainsi, la configuration caractéristique du bruit tonal à un nombre de Strouhal StD = 4.5

sera donc traitée dans le cadre de ces travaux de thèse. Les éléments essentiels de cette
configuration sont résumés dans le tableau 1.1. L’altitude, l’ouverture du papillon, le ratio
de la pression cabine Pamont sur la pression atmosphérique extérieure Paval ainsi que le
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nombre de Reynolds basé sur l’épaisseur de la fente des jets e et du diamètre D de la
vanne sont donnés. Un régime d’écoulement transsonique au niveau des lèvres du papillon
est aussi attendu pour cette configuration.

Altitude (m) Ouverture (◦) Pamont

Paval
Régime d’écoulement Ree ReD Mach

5182 16.5 1.85 Transsonique 6× 104 2.6× 106 1.4
Tableau 1.1 Caractéristiques de la configuration du bruit tonal de la vanne

Par conséquent, l’objectif principal de cette thèse est de mettre en évidence les mécanismes
aéroacoustiques (sources de bruit) dans la configuration du bruit tonal de la vanne par
un travail basé sur des simulations numériques. Une étude aérodynamique préliminaire
avec des simulations stationnaires de type RANS (Reynolds Averaged Navier-Stokes) sera
essentielle pour avoir une idée assez globale de l’écoulement. Ces simulations permettront
entres autres l’extraction des paramètres et variables géométriques qui influencent l’écou-
lement. Ensuite, des simulations instationnaires de type LES (Large Eddy Simulation)
permettront de résoudre les sources aéroacoustiques ainsi que l’acoustique dans le champ
proche des sources et de comprendre le mécanisme à l’origine du rayonnement du bruit
tonal et à large bande.

La structure du mémoire est la suivante : un état de l’art sur les écoulements à travers les
vannes papillon et les sources de bruit générées par des écoulements similaires est présenté
au chapitre 2. Une brève revue de littérature sur les outils numériques pour l’étude du bruit
des écoulements transsoniques est présentée dans le chapitre 3. Le dispositif expérimental,
installé au laboratoire LOCUS 1 de l’Université de Sherbrooke, quant à lui, sera développé
dans le chapitre 4 avec les principaux résultats obtenus dans le cadre du projet SOFTAIR.
Ensuite, une analyse numérique stationnaire à l’aide de simulations RANS fera l’objet
du chapitre 5, où notamment plusieurs points de fonctionnement seront simulés pour
une compréhension globale de l’écoulement à travers la vanne pour toutes les phases de
vol. Par la suite, tous les calculs LES effectués durant cette thèse seront présentés dans
le chapitre 6 en passant par les calculs préliminaires qui ont abouti à la configuration
numérique finale adéquate jusqu’aux simulations à ordre élevé. Une conclusion générale
clôturera ces travaux de thèse.

1. Laboratoire d’Ondes de Choc de l’Université de Sherbrooke
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CHAPITRE 2

Caractérisation aéroacoustique des mécanismes
générateurs de bruit dans les vannes papillon

Ce chapitre passe en revue certains éléments bibliographiques pertinents qui sont étroi-
tement liés aux différentes parties de ce travail de recherche. L’objectif est de présenter
l’état de l’art actuel des écoulements à travers les vannes papillon et les principales sources
de bruit de ces dernières : les jets turbulents sous les lèvres du papillon à faible ouverture.
Ainsi, ce chapitre est organisé comme suit : La section 2.1 est dédiée à la caractérisation
aérodynamique (mesures et calculs numériques) des OFV. La section 2.2 passera en revue
les études acoustiques menées à ce jour sur ce genre de vanne. Enfin, une synthèse des
différents travaux clôturera ce chapitre.

2.1 Caractérisation aérodynamique des OFV
Pour être en mesure de comprendre les mécanismes générateurs de bruit dans l’écoulement
à travers la vanne, une étude aérodynamique s’impose. Les paragraphes qui suivent auront
pour objectif d’évoquer les principales études qui ont fait l’objet de la caractérisation de
l’écoulement au sein des vannes papillon avec des approches expérimentales et numériques.

2.1.1 Mesures expérimentales
Cette partie est organisée comme suit : dans un premier temps, une revue de littérature

sur les vannes papillon détaillant la topologie d’écoulement à travers ces dernières sera
développée. Ensuite, une caractérisation expérimentale de l’écoulement des jets qui repré-
sentent la principale source de bruit dans ces vannes sera présentée.

Topologie d’écoulement à travers les vannes papillon

Les travaux de Addy et al. [1] ainsi que Morris et Dutton [63] ont montré que l’écoulement
au sein des vannes papillon est de nature complexe avec notamment des régions de forts
décollements, ainsi que de grandes zones de recirculation, des instationnarités, des chocs
et des ondes de détente dans le cas des ratios de pression élevés. La figure 2.1 montre la
topologie générale de ce type d’écoulement proposé par [1]. À la sortie du papillon, deux
jets se forment au niveau des lèvres supérieure et inférieure. Une zone de recirculation se

7
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forme en aval du disque et se mélange avec les jets en aval du papillon pour ainsi obtenir un
écoulement parfaitement uniforme seulement en aval de le vanne (une distance de 10D).
L’écoulement au sein de la vanne, qui est de nature compressible, dépend essentiellement
de la géométrie, de l’angle d’ouverture que fait le clapet avec l’axe de rotation ainsi que
des conditions d’écoulement et notamment du ratio de pression entre l’amont et l’aval.
L’ouverture du papillon pour des valeurs assez élevées augmente la vitesse d’écoulement et
ainsi le débit massique. Les études de Morris et Dutton [63] et Addy et al. [1] démontrent
aussi que le rapport de pression Pamont/Paval influe aussi sur la vitesse de l’écoulement.
Une diminution du ratio de pression dirige l’écoulement vers un régime plus subsonique.

Figure 2.1 Structure caractéristique d’un écoulement d’air à travers les vannes
papillon [1]

La thèse de Morris [64] illustre parfaitement les faits cités ci-dessus. Dans son étude ex-
périmentale, il a considéré plusieurs valeurs de l’angle α que fait le clapet avec l’axe de
rotation. Dans ses travaux, Morris considère un écoulement subsonique pour un nombre
de Reynolds moyen de 106 basé sur le diamètre du conduit à l’entrée. Bien que les valeurs
de α étudiées par Morris présentées dans le tableau 2.1 soient supérieures à celles utilisées
pour le fonctionnement de la vanne de cette thèse, son étude peut donner une idée générale
sur les paramètres de l’écoulement concernant les nombres de Mach et de Reynolds.

Dans les travaux de Morris, l’écoulement est constitué de deux jets et d’une zone de recir-
culation en aval du papillon. La zone de recirculation, illustrée sur la figure 2.2 et obtenue
à l’aide d’une technique de visualisation par table d’eau, est constituée de tourbillons avec
des vitesses plus faibles par rapport au reste de l’écoulement. Cette zone est aussi condi-
tionnée par la topologie et la nature des jets ainsi que l’angle d’inclinaison du papillon. La
figure 2.2 montre l’influence de l’inclinaison du papillon sur la zone de recirculation. Cette
zone se déforme et s’adapte en fonction de la nouvelle disposition des jets induite par la
modification de l’inclinaison du papillon.
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Tableau 2.1 Nombres de Mach et de Reynolds pour différentes configurations
de vanne [64]

Figure 2.2 Influence de l’angle d’inclinaison du papillon sur la zone de recircu-
lation [64] : (a) α = 50◦, (b) α = 30◦

Morris et Dutton [63] ont aussi étudié un cas supersonique où le nombre de Mach à l’entrée
du conduit est supérieur à 1. Pour les deux jets pariétaux qui se forment dès l’entrée en
contact avec le papillon, leur visualisation Schlieren (figure 6.12) montre principalement
la présence de chocs obliques après l’impact sur le papillon et leur réflexion qui se produit
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sur la surface solide du conduit. Ces chocs obliques apparaissent dans les expériences de

Figure 2.3 Images Schlieren pour un écoulement bidimensionnel dans une
vanne papillon [63]

Morris et Dutton [63] lorsque le rapport de pression est supérieur ou égal à 2 et ce quel
que soit l’angle d’inclinaison du papillon. Ceci rappelle les résultats expérimentaux obtenus
dans le cadre du projet SOFTAIR [17, 61, 60]. En effet, des cellules de choc ainsi que des
zones de décollement ont été observées pour des forts rapports de pression. Plus de détails
sont retrouvés dans le chapitre 4 qui développera essentiellement la configuration adoptée
et les visualisations effectuées. Mais avant cela et afin de détailler les structures observées
dans l’écoulement du fluide à travers les vannes papillon, une revue de littérature sur les
écoulements de jets est présentée dans ce qui suit.

Écoulement de jet

Il a été vu dans ce qui précède que l’écoulement à travers les vannes papillon se fait selon
deux jets. Les jets les plus étudiés en littérature sont les jets libres qui ne sont pas contraints
à une paroi. La figure 2.4 représente la structure générale d’un jet libre subsonique issue
d’une tuyère. Dans ce cas, la vitesse du jet à la sortie de la tuyère est inférieure à la vitesse
du son c0. Une couche de mélange s’établie avec l’entrée en contact du fluide injecté avec
le fluide au repos. Une zone de transition se forme après le cône potentiel qui laisse place
à une zone de mélange turbulente pleinement développée pour des distances allant jusqu’à
12 fois le diamètre du jet.

Lorsque la vitesse du jet à la sortie de la tuyère est supérieure à la vitesse du son, des
ondes sonores appelées ondes de Mach se propagent dans le milieu ambiant selon le cône
de Mach et peuvent être des ondes de compression ou de détente. En général, le ratio
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Figure 2.4 Structure d’un jet libre subsonique

de pression Pentre/Psortie ou encore NPR (Nozzle Pressure Ratio) détermine la nature
du jet supersonique. Trois cas peuvent se présenter. Le premier cas se produit pour un
rapport de pression NPR = 1. Ici, le jet se raccorde à l’atmosphère sans ondes de chocs.
Il s’agit d’un jet correctement détendu (cf figure 2.5). L’angle µ selon lequel rayonnent
les ondes de Mach dépend de la vitesse de convection des structures turbulentes [70], tel
que : µ = arcsin(c0/Uc) avec c0 la célérité du son dans le milieu ambiant et Uc la vitesse
de convection des structures turbulentes.

Figure 2.5 Ondes de mach pour un jet supersonique M = 2 correctement
détendu [109]

Pour le second cas, NPR < 1, il s’agit d’un jet sur-détendu. Étant donné que la pression
de sortie est supérieure à la pression en entrée, l’ajustement de pression en sortie se fait
avec un choc oblique. La figure 2.6 représente la structure générale d’un jet sur-détendu.
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Figure 2.6 Structure de jet supersonique sur-détendu [116]

Le troisième et dernier cas qui est le plus répondu dans la littérature se produit pour
NPR > 1. Il s’agit d’un jet sous-détendu où la pression en entrée est supérieure à la
pression en sortie. Un éventail de détente est nécessaire donc à la sortie pour ajuster la
pression. Trois situations se présentent donc en fonction de ce rapport et sont illustrées
sur la figure 2.7 :

– pour 1.1 < NPR < 2.1 (cf figure 2.7a), il se développe un jet faiblement à modé-
rément sous-détendu [88, 22]. Le jet adopte une structure dite “en diamant”. Cette
structure est due à la compression du jet par le biais d’ondes de choc obliques in-
clinées par rapport à la direction de l’écoulement dans un premier temps. Ensuite,
l’écoulement comprimé est alternativement dilaté par des éventails de détente et ainsi
chaque “diamant” est formé par l’appariement d’un choc oblique avec un éventail de
détente.

– pour 2.1 < NPR < 10 (cf figure 2.7b), la recompression qui atteint une valeur limite
pour les ondes de choc obliques se fait dans ce cas à travers un choc droit appelé
"disque de Mach" changeant ainsi la forme des cellules de choc. Le jet est dit “forte-
ment sous-détendu”.

– pour NPR > 10 (cf figure 2.7c), la grandeur du diamètre du premier disque de Mach
dans ce cas empêche la formation d’un deuxième disque de Mach [52] . En aval du
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disque, une structure en diamant est constatée comme pour le jet modérement sous-
détendu (1.1 < NPR < 2.1).

(a) 1.1 < NPR < 2.1 (b) 2.1 < NPR < 10

(c) NPR > 10

Figure 2.7 Structure d’un jet supersonique sous-détendu

L’ajout d’une paroi solide pour les jets libres aura pour conséquence la formation d’une
couche limite. Si de plus on tient compte des effets de viscosité, des interactions entre chocs
et la couche limite auront lieu. Orescanin et al. [69] ont visualisé avec la méthode Schlieren
un jet supersonique évoluant sur une paroi horizontale fixe les différentes interactions
choc couche limite ou SBLI en anglais (Shock/Boundary Layer Interaction). Dans leurs
visualisations, le choc normal (disque de Mach) est détaché de la paroi et l’interaction entre
l’onde de choc et la couche limite se traduit par un choc oblique qui impacte la paroi solide.
Les gradients de pression à travers les ondes de chocs interagissent avec l’écoulement le long
de la surface provoquant un épaississement en amont de la couche limite, la compression
du flux externe via le choc oblique et le détachement de la couche limite en aval du pied
du choc oblique.

Le schéma 2.8 explique ces interactions. L’onde de choc interagit avec la couche limite
supersonique et la détache lorsque l’interaction est suffisamment forte. Un choc réfléchi se
forme en raison de la zone de séparation, issue d’ondes de détente et de compression près
du point de ré-attachement.
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Figure 2.8 Schéma représentant l’interaction choc/couche limite [57]

Cette interaction peut rapidement devenir complexe et instable lorsque le régime d’écou-
lement est transsonique. Viswanath [108] mentionne que cette interaction pourrait se tra-
duire par un choc en forme de lambda (qu’on appellera pour toute la suite de ce travail
choc en lambda) représenté à la figure 2.9.

(a) Image Schlieren d’un choc en lambda [105]
(b) Schéma montrant la formation du choc en
lambda [108]

Figure 2.9 Interaction choc/couche limite dans un régime transsonique

Le choc normal fort bifurque près du mur (conduisant à une forme de choc en lambda)
résultant du décollement de l’écoulement. Le premier choc oblique résulte de l’interaction
libre entre la couche limite et l’écoulement externe à la couche limite non visqueux. En
aval du second choc oblique (qui réajuste la direction de l’écoulement à l’horizontale)
(cf figure 2.9b), il existe une région supersonique, qui se produit pour un nombre de
Mach incident supérieur à 1.4. Dû au régime d’écoulement transsonique attendu pour la
configuration de bruit tonal de la vanne ainsi que les variations de géométrie (les rampes
de la marche), on devrait donc s’attendre à l’apparition de structures assez complexes ainsi
qu’à une zone d’interaction choc/couche limite.
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Dans cette sous section, les études expérimentales à caractère aérodynamique sur les vannes
papillon ont été présentées. Pour ainsi faire suite, une revue de littérature sur les études
numériques menés à ce jour sur les vannes papillon et les écoulements similaires sera pré-
sentée dans la prochaine sous section.

2.1.2 Simulations numériques
Dans la section précédente, nous avons détaillé les principaux caractères aérodynamiques
observés expérimentalement sur les vannes papillon et les jets. Il est à rappeler que la vanne
de ce cas d’étude fait intervenir deux jets pariétaux des deux côtés du papillon. Dans ce qui
suit, une revue de littérature sur les vannes qui ont fait l’objet d’études numériques clas-
sées par nature du fluide s’écoulant (incompressible, compressible) sera présentée. Cette
section sera clôturée par les derniers avancements concernant le comportement aérodyna-
mique des jets qui constituent les éléments responsables du bruit émis par ces vannes.

Les vannes papillon en régime incompressible

Plusieurs études numériques se sont intéressées aux vannes papillon pour des régimes
incompressibles (Mach<0.3) [2, 46, 24, 44, 40]. Ces vannes étaient étudiées pour des cas
d’installations hydrauliques en prenant comme fluide l’eau. Le tableau 2.2 résume les
paramètres importants des simulations qui vont être traitées dans cette sous-section.

Auteur(s) Simulation Nombre de
Mach

Nombre de
Reynolds (D) Ouverture(◦)

Al-Amayreh et al. [2] RANS 0.026 - 30, 45
Hendersson et al. [44] RANS 0.0033 Re=1.5× 107 20 < α < 70
Huang et Kim [46] RANS 0.0015 Re=20, 000 20 < α < 70

Del Toro [24] RANS 0.006 105<Re<106 50
Gong et al. [40] LES 0.0035 Re=5.23×105 45

Tableau 2.2 Paramètres importants pour les simulations en régime incompres-
sible des vannes papillon

Il est à préciser que toutes ces études utilisent des solveurs commerciaux tel que Fluent
ou CFX d’ANSYS avec des schémas de résolution à bas ordre.

Ces travaux ont étudié les phénomènes aérodynamiques présents dans les vannes papillon
à bas nombre de Mach. Le comportement de l’écoulement varie en fonction de l’angle
d’ouverture de la vanne comme le prouve l’étude numérique de Huang et Kim [46]. Leur
géométrie de vanne est plus simple que la vanne de cette thèse, le papillon est un simple
disque et il n’y a pas de marche d’étanchéité dans le conduit de diamètre 25.4 mm. La
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figure 2.10 montre le changement que subit l’écoulement lorsque le disque du papillon
est soumis à différentes inclinaisons de 20◦ < α < 70◦. Il est clair qu’à partir de cette
figure, le fluide accélère lorsque l’angle augmente. En diminuant l’angle, l’écoulement près
du papillon devient étroit et le décollement de la couche limite se rapproche du disque et
cause une recirculation plus intense. Il est aussi à noter qu’à iso-débit la perte de charge
au travers de la vanne augmente lorsque l’on referme le disque du papillon. Ceci n’est plus
valable pour les régimes supersoniques comme le cas des vannes papillon.

Figure 2.10 Vecteurs vitesses dans le plan Y-Z pour les différentes inclinaisons
du papillon [46]

Toujours sur l’effet de variation de l’angle du papillon sur l’écoulement, Hendersson et
al. [44] ont montré que l’augmentation de l’ouverture du papillon a une influence sur la
zone de séparation en aval. Cette influence se traduit par une zone de recirculation plus
grande qui interagit avec les deux jets comme le montre la figure 2.11.

Cette interaction a été mise en évidence par les simulations RANS incompressibles de Del
Toro [24]. Cet auteur a constaté que pour toutes les ouvertures de la vanne simulées, il y
a un développement de deux grandes zones de recirculation qui se forment derrière l’axe
du papillon. La figure 2.12 représente les lignes de courant colorées par la vitesse et la
pression absolue sur la surface de la vanne avec une ouverture de 50◦. L’inclinaison du
papillon conduit ces zones à interagir et à se mélanger avec le jet supérieur de la figure,
tandis que le jet inférieur reste peu perturbé. Un autre fait important observé en aval pour
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Figure 2.11 Iso contours de vitesse pour différentes ouvertures [44]

Figure 2.12 Représentation des lignes de courant colorées par la vitesse et la
pression d’arrêt sur la surface du papillon à 50◦ d’ouverture [24]

les vannes papillon en régime incompressible est le développement d’une paire de vortex
contrarotatifs pour les angles d’ouverture non nuls comme le montre la figure 2.13.

Gong et al. [40] ont aussi montré qu’il existe plusieurs zone de génération de tourbillons
en aval du papillon à l’aide de leur simulation LES. Pour leur simulation, le modèle de
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Figure 2.13 Contours et vecteurs vitesse dans le plan axial à 4D en aval de la
vanne pour α = 60◦ [44]

sous maille de Smagorinsky-Lilly a été utilisé. Le schéma centré MUSCL [115] est adopté
pour la discrétisation spatiale en troisième ordre. Le schéma d’Euler implicite du deuxième
ordre est utilisé pour la discrétisation temporelle avec un pas de temps égal à 0.002 s. Leur
étude est basée sur un maillage non structuré. L’entrée et la sortie du canal sont situés
respectivement à 2.5D et 17.5D du papillon comme le montre la figure 2.14 avec D = 0.1 m
le diamètre de la vanne.

Figure 2.14 Géométrie considérée pour les travaux de Gong et al. [40]

La figure 2.15 met en évidence l’évolution des structures tourbillonnaires en utilisant des
représentations instantanées des lignes de courant. Il peut être déduit à partir de cette
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figure qu’il y a trois principales zones de génération de tourbillons qui sont localisées des
deux côtés du papillon ainsi que sur la paroi supérieure. Le tourbillon formé a tendance à
absorber un autre qui évolue en sens contraire pour se renforcer et prévenir la croissance
de ce dernier. Gong et al. [40] mentionnent aussi que les tourbillons qui prédominent en
aval proviennent du lâché tourbillonnaire sur la surface du papillon.

Figure 2.15 Mise en évidence des structures tourbillonnaires avec des lignes de
courant instantanées projetées dans le plan médian [40]

La vanne de Gong et al. [40] possède une géométrie assez complexe et semblable à celle
qui fait l’objet de cette étude avec notamment des marches des deux côtés du papillon.
Cette étude confirme aussi les travaux de Del toro [24] qui montrent que les jets ne se
développent pas de la même façon des deux côtés du papillon.

Cependant, ce genre d’écoulement pour un fluide incompressible à basse vitesse ne nous
permet pas de voir l’effet de la marche sur les jets. Les études détaillées dans cette sous-
section pourraient faire intervenir des phénomènes de cavitation dans les zones de basse
pression étant donné que le fluide étudié est l’eau. Lorsque le fluide en question est l’air
(cas de la vanne), les fortes variations de pression conduisent plutôt à des chocs du fait
de la compressibilité de l’air. Ainsi, les effets du nombre de Mach permettront d’observer
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des structures complexes qui sont dues à l’interaction jet/marche. Ces phénomènes seront
développés dans le paragraphe suivant.

Les vannes papillon en régime compressible

Quelques études ont fait l’objet de la caractérisation aérodynamique de l’écoulement à
travers les vannes papillon en régime compressible [42, 27, 110, 86, 60]. Comme pour les
études en régime incompressible, ces simulations ont été faites sur des solveurs commer-
ciaux (CFX, Fluent, Star-CD) mis à part le projet SOFTAIR. Le tableau 2.3 résume
les différents paramètres de chaque simulation. Ces simulations ont mis en évidence les

Auteur(s) Simulation Nombre de
Mach

Nombre de
Reynolds (D) Ouverture(◦) Pamont

Paval

Fejtek et al. [27] RANS 2 Re=2× 105 23 2.7
Hanss et Miklaszewski [42] RANS 1 Re=6× 104 19 1.61

Waller [110] DES - - - 1.43
Shin et al. [86] LBM 0.7 - - -

SOFTAIR (UdeS) LES 1.4 Re=2.6×106 16.5 1.85
Tableau 2.3 Paramètres importants des simulationsen régime compressibles des
vannes papillon

structures complexes qui peuvent apparaître avec les écoulements compressibles. Fejtek
et al. [27] ont étudié une altitude élevée pour laquelle l’écoulement est supersonique. La
figure 2.16 montre les iso-contours du nombre de Mach.

Dans ce cas d’étude, le jet du côté de la lèvre supérieure est un jet supersonique sous
détendu qui atteint localement des valeurs de nombre de Mach supérieures à 2. Des chocs
obliques ainsi que des ondes de détente peuvent être observés. Fejtek et al. [27] montrent
aussi que plus l’angle d’inclinaison du papillon est petit, plus grande est la zone de sépa-
ration de l’écoulement en aval du disque. Ce constat vient d’une comparaison avec un cas
de vanne en configuration 2D simulée pour un angle d’ouverture de 45◦ avec un ratio de
pression de 4. Concernant la forme des jets, la figure 2.17 montre que du côté de la lèvre
inférieure, le jet demeure fin et très proche de la paroi avec une forme de “demie lune”
qui se propage de la lèvre du papillon jusqu’à la sortie du corps de vanne, tandis que du
côté de la lèvre supérieure, il se détache de la paroi et se concentre dans le plan médian
du conduit. Ils expliquent ce détachement comme étant dû à l’interaction du jet avec la
marche qui se trouve en aval du papillon sans pour autant donner plus de détails.

Le cas s’approchant du ratio de pression 1.85 sur une vanne papillon proche de celle
étudiée dans cette thèse a fait l’objet de l’étude de Hanss et Miklaszewski [42]. Ils mettent
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Figure 2.16 Iso-contours de Mach et vecteurs vitesses dans le plan de symétrie
de la vanne [27]

en évidence l’existence d’un choc en amont de la marche avec notamment des zones où
localement le nombre de Mach dépasse l’unité. Ils estiment que ce choc est à l’origine du
bruit tonal qui émerge à StD = 2.3 sans donner plus d’explications.

Les études précédentes ne vont pas plus loin concernant l’aérodynamique des vannes pa-
pillon en régime compressible pour les régimes à haut nombre de Mach (transsonique/supersonique).
L’instabilité des chocs recensée a besoin de simulations de nature instationnaire pour pou-
voir suivre l’évolution de l’écoulement et sa variation dans le temps et les interactions
choc/couche limite identifiées dans la partie expérimentale.

La complexité de l’écoulement induite par ces vannes est bien supérieure à ce que ces
études ont montré. En effet, une première simulation LES a été menée par Marsan et
al. [60] sur la vanne qui fait l’objet de cette thèse dans le cadre du projet SOFTAIR pour
la configuration du bruit tonal (Pratio = 1.85). Pour ce calcul, le modèle de sous maille
WALE a été utilisé. Le schéma explicite centré du 2ème ordre de Lax-Wendroff [50] est
choisi, le pas de temps est ∆t = 5.8 × 10−9 s pour atteindre un nombre de Courant ou
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Figure 2.17 Comparaison des pressions totales expérimentales et numériques
à la sortie de la vanne [27]

CFL de 0.7 sur l’ensemble du domaine de calcul. La simulation est réalisée avec le logiciel
AVBP (CERFACS/IFPEN) [65, 83]. Le maillage non structuré hybride est quant à lui
généré sur le logiciel commercial Centaursoft. La figure 2.18 représente le maillage proche
de la lèvre supérieure. Plusieurs zones de raffinement distinctes peuvent être observées.
Plus de détails sur cette configuration ainsi que sur les paramètres numériques seront
donnés dans le chapitre 6.

Les structures complexes de chocs et d’ondes de détente observées sont analysées dans
les calculs RANS, SAS et LES en utilisant le gradient de densité normalisé suivant la
direction de l’écoulement (cf figure 2.19). Sur la lèvre inférieure, les résultats SAS et
LES montrent que la couche de mélange est instationnaire, avec de larges structures dans
la simulation SAS qui apparaissent en amont du papillon, et de plus petites structures
dans la simulation LES qui apparaissent juste après le joint. Ces structures turbulentes
génèrent des fluctuations de densité. Sur la lèvre supérieure, des structures (en flèche sur
la figure 2.19) plus complexes peuvent être observées. Une structure en lambda intense
se forme sur la partie montante de la marche, où une bulle de décollement importante
atténue la rupture de pente du coin. Marsan et al. [60] montrent que cette structure est
due à l’interaction de la couche limite décollée avec le train de chocs qui se forme en amont
de la marche dans le cœur potentiel du jet en dessous de la couche de mélange initialement
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Figure 2.18 Vue du maillage proche de la lèvre supérieure [60]

Figure 2.19 Images Schlieren issues des différentes simulations numériques du
projet SOFTAIR [60]

laminaire. En effet, la couche limite décolle juste avant la partie montante de la marche.
Dans cette zone, leurs simulations SAS et LES ne présentent pas de différences notables
avec les résultats RANS. Cependant, le SAS n’arrive pas à capter les instabilités de la
couche de mélange laminaire du jet en aval qui sont mis en évidence par la LES. Sur les
iso-contours Schlieren animés dans le temps, un tremblement associé au choc de la structure
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en lambda apparaît et entraîne de fortes oscillations de la couche de mélange turbulente qui
émet de façon intermittente des structures turbulentes qui viennent impacter l’arête aval
de la marche, là où un éventail de détente se produit suite à l’inclinaison de la marche dans
l’autre sens. Cette analyse leur a permis de mettre en évidence une éventuelle boucle de
rétroaction entre l’onde de compression libérée par l’instabilité de la structure en lambda
et l’onde de détente qui fuit la partie en aval de la marche. Cette boucle reste à confirmer
dans ces travaux de thèse.

Les différentes études menées jusqu’à ce jour sur les vannes papillon ont montré que les
principales instationnarités sont les jets pariétaux qui s’écoulent des deux côtés du pa-
pillon. Dans le cas de la vanne, ces jets se heurtent à des variations de géométrie brutales
(les marches) provoquant des structures complexes avec notamment des zones d’interac-
tion choc/couche limite pour les ratios de pression générant un écoulement transsonique en
particulier. De ce fait, une revue de la littérature sur le comportement des jets pariétaux
à hauts nombre de Mach au moyen de simulations numériques sera présentée. Une étude
approfondie sur les paramètres qui influencent la structure de ces jets sera ainsi menée
dans ce qui suit.

Interaction ondes de choc/couche limite en régime transsonique/supersonique

Comme vu dans la partie expérimentale, la vanne fait intervenir des marches de compres-
sion/détente qui font dévier l’écoulement. À haut nombre de Mach (transsonique/supersonique),
cette déviation provoque l’apparition de structures encore plus complexes avec notamment
l’apparition de trains de chocs, des bulles de séparation ainsi que des zones d’interactions
de la couche limite turbulente avec les chocs obliques. Dans cette partie, l’accent sera mis
sur ce dernier phénomène qui est présent dans la configuration du bruit tonal de la vanne
Pratio = 1.85.

L’interaction de la couche limite avec les ondes de chocs, déjà présentée dans la sec-
tion 2.1.1, a fait l’objet de plusieurs études numériques [74, 11, 106, 114]. Pirozzoli et
Bernardini [74] ont mené une simulation numérique directe (DNS) dans le but d’étudier
les fluctuations de pression à la paroi dans la couche limite en régime transsonique. Ils ont
simulé un écoulement à M = 1.3 à Reω=1200 (basé sur l’épaisseur de la quantité de mou-
vement de la couche limite en amont) sur une plaque plane. Un schéma centré du sixième
ordre est utilisé en espace. Les ondes de choc sont captées avec le schéma WENO [113] du
septième ordre. Une méthode de Runge-Kutta du quatrième ordre est utilisée pour la dis-
crétisation temporelle. Le domaine d’étude est divisé selon les longueurs adimensionnées
x∗ et y∗ (x∗ = (x− x0)/l et y∗ = y/l avec l la longueur caractéristique de l’interaction, x0
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l’origine de l’interaction). La région en amont de l’interaction est caractérisée par une zone
de gradient de pression nul (x∗ < 0). La zone de gradient de pression adverse supersonique
est située pour 0 < x∗ < 1 et pour x∗ > 1, on retrouve une zone de gradient de pression
adverse subsonique.

La figure 2.20 représente qualitativement l’interaction existante entre les ondes de choc et
la couche limite turbulente. Celle-ci est due à l’impact des ondes de détente et de com-
pression provenant de l’amont sur le choc normal qui rend l’écoulement subsonique. On
voit ainsi la structure du choc en lambda. En aval de la zone d’impact, l’écoulement se
caractérise par la formation d’une couche de mélange turbulente qui enclenche un échap-
pement tourbillonnaire de la couche limite. Cette dernière réagit ensuite au gradient de
pression adverse imposé en atteignant un état d’équilibre après x∗ = 1.

Figure 2.20 Densité instantanée dans le plan x−y avec 32 niveaux de contours
0.77 < ρ/ρ∞ < 1.53 [74]

En termes de fluctuation de pression pariétale, les constats faits sur la figure 2.20 peuvent
être confirmé sur la figure 2.21. En effet, dans la zone de gradient de pression adverse nul,
la distribution rms de la fluctuation de pression pariétale est constante avec une valeur
prms = 0.01q∞ tel que q∞ = 1/2ρ∞u

2
∞ est la pression dynamique (u∞ étant la vitesse à

l’infini). Un saut existe dans la zone d’interaction. En aval de l’interaction, les fluctuations
diminuent pour atteindre une valeur constante dans la zone de gradient de pression adverse
subsonique. Ainsi, la zone d’apparition du premier choc oblique à elle seule est responsable
d’une augmentation de fluctuation de pression pariétale de 7 dB.
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Figure 2.21 Fluctuations de la pression rms pariétale [74]

Ces constats faits par Pirozzoli et Bernardini [74] prouvent que cette zone d’interaction
peut potentiellement être une source d’instabilité pour ce genre d’écoulement et éven-
tuellement une source de bruit. Cependant, contrairement au cas de la vanne, cette zone
d’interaction ne se développe pas suite à un changement de géométrie qui fait dévier l’écou-
lement. Dans ce contexte Wu et Martin [114] ont étudié l’effet d’une rampe de compression
de 24◦ sur un écoulement à M = 2.9 et Reω=2300 basé sur l’épaisseur de la quantité de
mouvement de la couche limite à l’aide d’une simulation DNS. Le domaine d’étude est
schématisé par la figure 2.22 tel que δ représente l’épaisseur de la couche limite.

Un algorithme de Runge-Kutta du troisième ordre est utilisé pour la discrétisation tempo-
relle et un schéma centré en différences finies du quatrième ordre est utilisé pour calculer
les termes du flux visqueux. La figure 2.23 représente six instantannés de lignes de cou-
rant séparés de δ/u∞ tel que u∞ est la vitesse de l’écoulement à l’infini. Les contours de
gradients de pression sont aussi tracés pour montrer l’évolution de la position des chocs.

Cette figure montre la décomposition de la bulle de séparation qui peut se voir entre les
clichés (c) et (f) de la figure 2.23. Le fluide “fuit” vers l’extérieur de la bulle provoquant
ainsi le rétrécissement de cette dernière. Wu et Martin [114] mentionnent aussi que le
choc se déplace ensuite en aval. Ils corrèlent la masse du fluide à l’intérieur de la bulle
et la position du choc moyennée selon l’envergure et montrent que la bulle de séparation
contrôle le mouvement du choc.
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Figure 2.22 Domaine d’étude de la simulation DNS de Wu et Martin [114]

Figure 2.23 Lignes de courant dans le plan x− y montrant la disparition de la
bulle de séparation (représentée par les flèches). [114]

Ils déduisent ainsi une hypothèse très intéressante qui est l’existence d’une boucle de
rétroaction entre la bulle de séparation, la couche de cisaillement et la position du choc.
Lorsque la bulle de séparation augmente de taille, elle déplace le point de ré-attachement
en aval et le point de séparation en amont. Le mouvement du point de séparation fait
ainsi bouger le choc avec lui. Comme le choc se déplace en amont, le gradient de pression
dans la zone de séparation diminue à cause de l’élargissement de cette dernière et de
la diminution de la courbure de la ligne de courant. Ainsi, le gradient de pression qui
diminue réduit l’entraînement du fluide dans la bulle de séparation. Cette bulle devient
ainsi instable et commence à se dissiper. Le fluide éclate à l’extérieur de la bulle ce qui
cause le rétrécissement du volume de cette zone provoquant le déplacement du choc vers
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l’aval. De même, lorsque le choc se déplace en aval, le gradient de pression dans la zone
de séparation augmente ce qui fait accroître l’entraînement du fluide dans la bulle de
séparation, provoquant ainsi la croissance de cette dernière et ainsi de suite la boucle de
rétroaction est fermée.

Ces constats soutiennent le fait que l’écoulement en amont de la marche doit aussi être
étudié comme possible amplificateur des instationarités présentes dans les jets pariétaux.

Cependant, la plupart des travaux présents dans la littérature considèrent des écoulements
infinis au dessus de la paroi, ce qui n’est pas le cas de la vanne dont les jets qui s’écoulent
sont contraints à des fentes qui contrôlent l’épaisseur des jets. Ainsi la couche de mélange
est située au dessus du choc normal du choc en lambda et interagit avec ce dernier rajoutant
ainsi un autre paramètre d’instabilité amplifiant la complexité du cas d’étude de cette
thèse.

Résumé

Dans cette section, une revue de littérature concernant l’aérodynamique des vannes
papillon a été présentée. Les principales études expérimentales et numériques ont
été énumérées. Par la suite, une caractérisation aérodynamique des jets et des
phénomènes d’interaction choc/couche limite a été développé.

Points à retenir :
– Peu d’études numériques et expérimentales ont été dédiées à l’aérodynamique

des vannes papillon.
– Écoulement possédant des structures complexes avec des jets pariétaux trans-

soniques et des zones de recirculation en aval.
– Mise en évidence d’une zone d’interaction choc/couche limite instable.
– Premières LES sur une vanne papillon (SOFTAIR [60]) identifient ces éléments

dans une boucle de rétroaction.

2.2 Caractérisation acoustique des OFV
Après avoir détaillé le comportement aérodynamique des vannes papillon dans les sections
précédentes, cette section sera consacrée à l’étude acoustique des vannes et les interve-
nants directs à la génération du bruit : les jets. Une première caractérisation acoustique
expérimentale sera mise en œuvre et sera suivie par les derniers travaux numériques en
acoustique.
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2.2.1 Mesures expérimentales
Vannes de pressurisation (papillon/volets)

Fejtek et al. [27] ont mesuré le bruit généré par une vanne papillon pour un rapport
de pression amont/aval de 2.1 et 2.7 avec un angle d’ouverture de 23.5◦ avec plusieurs
microphones. La figure 2.24 représente le spectre du bruit émis en aval de la vanne pour
un microphone positionné à la même hauteur que la vanne et décalé de 50◦ par rapport à
l’axe du canal.

Figure 2.24 Mesures SPL pour deux ratios de pressions différents [27]

Le spectre du ratio de pression correspondant à 2.1 met en évidence un pic de jet super-
sonique tonal à StD = 2.4. Les mesures faites avec les autres microphones et qui ne sont
cependant pas présentées dans l’article ont montré que le bruit émis par la vanne n’est pas
homogène dans toutes les directions. D’autres études ont mis en évidence la génération du
bruit tonal dans les vannes papillon. Hanss et Miklazewski [42] ont mesuré le bruit émis
par une vanne papillon de pressurisation en plaçant un microphone en amont du papillon
(en cabine) situé en champ lointain simulant des conditions de vol correspondantes à des
altitudes critiques. Ces mesures mettent en évidence un pic relativement fort à StD = 2.28

pour des altitudes se situant entre 4267.2 m et 4877 m. Ces altitudes s’approchent aussi
du cas d’étude présent qui correspond à 5182 m.

Pour les vannes à volets, Shin et al. [86] ont aussi fait des mesures acoustiques sur la vanne
Honeywell dont la géométrie est donnée par la figure 2.25. La vanne étudiée n’est pas une
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vanne papillon mais une vanne à clapet, néanmoins elle est utilisée pour des applications
similaires à la vanne étudiée dans le cadre de cette thèse. De ce fait, l’écoulement et le
fonctionnement est tout de même représentatif de ce que l’on peut avoir dans le cadre de
la présente vanne. Le niveau de puissance acoustique de la vanne du côté de la cabine a

Figure 2.25 Géométrie de la vanne étudiée par Shin et al. [86]

été mesuré en utilisant la méthode ISO 3744 avec une antenne de 6 microphones de rayon
3 pieds comme montré à la figure 2.26.

Figure 2.26 Antenne de microphones installée en aval de la vanne de Shin et
al. [86]

La différence de pression et les positions de la porte étaient ajustées pour atteindre les
conditions de vol à 2743 m et 4572 m d’altitude. Les spectres de niveau de puissance
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acoustique mesurés pour ces 2 conditions ont montré qu’à 2743 m, un pic tonal principal
apparaît à StD = 0.6 avec une puissance de 62 dB/Hz. Tandis qu’à 4572 m le bruit à large
bande domine avec toutefois quelques pics qui apparaissent.

Toutes ces mesures expérimentales prouvent en effet que pour les vannes de pressurisa-
tion de cabines d’avions qu’elles soient papillon ou à volets, le rayonnement sonore est
considérable. Des composantes en large bande ainsi que des tons apparaissent dans toutes
les mesures présentées dans cette partie. Il a été vu dans les sections précédentes que les
deux jets pariétaux qui s’écoulent des deux côtés du papillon sont responsables du bruit
émis. Dans ce qui suit, on développe les différents types de bruit de jets d’un point de vue
expérimental.

Caractérisation expérimentale des sources de bruit dans les jets

Comme vu dans les sections précédentes pour les jets supersoniques, si la pression à la
sortie de la tuyère n’est pas égale à la pression ambiante, des ondes de choc et de détente
apparaissent pour permettre l’ajustement de pression. La figure 2.27 représente le spectre
de bruit d’un jet non adapté, mesuré en champ lointain par Seiner et al. [84] et repris
par Tam [97]. Cette figure met en évidence trois sources de bruit distinctes : Bruit des
structures turbulentes, appelé le bruit de mélange présent aux basses fréquences ; zone A
sur la figure 2.27. Un bruit large bande associé aux chocs (BBSAN : Broadband Shock-
Associated Noise) et un bruit de raie (appelé screech) spécifiques aux jets non adaptés
apparaissent dans les zones B et C, respectivement.

La zone A constitue le bruit de mélange qui est émis quelque soit le nombre de Mach testé
(subsonique/supersonique). Les mesures expérimentales de Tam [96] ont permis d’étudier
la directivité des sources de bruit dans les jets. Le résultat de plusieurs mesures acoustiques,
effectuées à différents angles de la direction du jet, sont représentés dans la figure 2.28. Ces
mesures permettent de constater que les différentes sources de bruit d’un jet ne rayonnent
pas dans les mêmes directions. Le bruit de mélange rayonne en grande partie vers l’aval
de l’écoulement tandis que le bruit à large bande associé aux chocs a un rayonnement plus
fort radialement et en amont du jet. Concernant la partie C de la figure 2.27, le bruit à
large bande associé aux chocs noté BBSAN est un phénomène qui n’apparaît que dans
les jets supersoniques non correctement détendus. Plusieurs études se sont concentrées sur
le BBSAN (Tam et al. [95] ; Tam et Tanna [98] ; Tanna [100] ; André [4]). Cette source
de bruit a été identifiée Harper-Bourne et Fisher [43]. Fisher et al. [29, 43] ont montré
à l’aide de leur mesures expérimentales sur un jet non correctement détendu Mj = 1.41

que la source du BBSAN est constituée d’une série de sources placées au niveau des chocs
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Figure 2.27 Spectre du signal de pression mesuré en champ lointain pour un
jet circulaire en amont. A : bruit des structures turbulentes, B : screech, C :
bruit associé aux chocs. [97]

dont chacune possède une relation de phase et une cohérence particulière avec ses voisines.
Howe et Ffowcs Williams [45] ont proposé un modèle de BBSAN dans lequel les grandes
échelles turbulentes permettent aux ondes de détente et compression de s’échapper du jet
et de rayonner en tant qu’ondes acoustiques. Le spectre total obtenu est composé d’une
succession de pics ainsi que d’une composante large bande issue de diffusions multiples.
Vient ensuite Tam [97] qui donne une explication assez simple du BBSAN. Celui ci est
généré par la faible interaction entre la propagation en aval de grandes structures de
turbulence du jet et la structure quasi-périodique de cellules de choc. Les grandes structures
turbulentes étant convectées en aval par l’écoulement, le bruit à large bande est généré par
l’interaction entre ces structures et les chocs qui apparaissent dans le modèle de cellule de
choc. Ce modèle est défini comme étant quasi-périodique parce que d’une part, l’intensité
des chocs diminue et finit par disparaître à cause des effets de viscosité, d’autre part,
en raison de l’instabilité de l’écoulement, les chocs oscillent et la couche de cisaillement
générée autour du jet finit par dissiper le cœur potentiel du jet.

Ainsi, on a vu que l’apparition des chocs induit une composante de bruit à large bande.
Cependant, l’obtention d’un bruit tonal associé aux chocs (screech :zone C figure 2.27) ne
réunit pas les mêmes conditions. Le BBSAN est un phénomène bien connu et prévisible en
termes de fréquence et d’amplitude. Tandis que le screech est défini comme étant le moins
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Figure 2.28 SPL en champ lointain de pression d’un jet supersonique (Mj =
1.67) en fonction de l’angle d’observation en amont , 30◦ < ψ < 120◦. A : bruit
des structures turbulentes, B : screech, C : bruit associé aux chocs. [97]

prévisible et le moins maîtrisé parmi les différents bruits émis par les jets [97]. L’une des
raisons principales de ceci est sa sensibilité aux conditions expérimentales. Norum [67] a
trouvé que l’intensité du bruit a augmenté de 10 dB quand une tuyère à lèvre mince a été
remplacée par une plus épaisse. De plus, il a été rapporté par Seiner et al. [84] que le plan
d’émission du bruit tonal avait pivoté, pour des raisons inconnues, de presque 90◦ lorsque
la même expérience a été répétée un mois plus tard dans la même installation par la même
équipe de chercheurs.

Powel [76] a été le premier à s’intéresser au phénomène de screech. Il estime que ceci est dû à
un phénomène de boucle de rétroaction. Près du col de la tuyère où la couche de mélange est
mince et plus sensible aux perturbations externes, les fluctuations de pression qui frappent
cette zone excitent l’instabilité intrinsèque du jet. L’amplitude de cette instabilité est faible
près de la sortie de la tuyère. Cependant, lorsque l’onde se propage en aval d’une distance
de quatre à cinq cellules de choc, l’instabilité acquiert une amplitude suffisamment grande
et interagit avec les cellules de choc quasi-périodiques dans le jet. L’interaction instable
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génère le rayonnement acoustique en amont comme illustré à la Figure 2.29. Les ondes
acoustiques de rétroaction se propagent en atteignant la région de la lèvre de la tuyère, ils
excitent la couche de cisaillement du jet, ce qui conduit à la génération de nouvelles ondes
instables et ainsi de suite, de cette manière, la boucle de rétroaction est fermée.

Figure 2.29 Mécanisme de génération de boucle de rétroaction du screech [97]

La partie acoustique des vannes ainsi que des jets ayant été traitée d’un point de vue
expérimental, on développe dans ce qui suit les différents travaux numériques qui ont fait
l’objet de la caractérisation acoustique des vannes papillon et des jets.
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2.2.2 Simulations numériques
Dans cette partie, une analyse acoustique globale des sources de bruit potentielles dans
les vannes papillon et les jets sera développée en s’appuyant sur les résultats des calculs
CFD menés à ce jour.

Vannes de pressurisation papillon/volets

Waller [110] a estimé le bruit émis par une vanne papillon de pressurisation à l’aide du
code commercial STAR-CD par une méthode de simulation numérique DES. Il compare
ses résultats avec les mesures expérimentales présentées à la figure 2.30. Ce solveur est
basé sur une méthode implicite de volumes finis. La discrétisation spatiale a été faite avec
MARS (Monotone Advection Reconstruction Scheme) et le schéma du deuxième ordre
de Crank-Nicholson est choisi pour la discrétisation temporelle. La simulation reproduit
bien les niveaux de bruit mesurés expérimentalement à part le pic tonal à StD = 3.6.
Waller précise aussi l’utilité de simuler cette vanne entièrement avec une méthode LES
pour éventuellement être en mesure de capter le bruit tonal émis par cette vanne.

Figure 2.30 Comparaison des niveaux SPL prédits par les mesures et la simu-
lation numérique [110]

Pour la vanne à volets simulée par la méthode LBM, Shin et al. [86] ont obtenu de bons
résultats pour les niveaux de bruit tonal et à large bande mesurés pour les deux points
de fonctionnement décrits dans la sous section précédente. Cependant quelques harmo-
niques n’ont pu être captées correctement dans la simulation. Elles sont surtout décalées
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en fréquence. Ils attribuent ce biais au mécanisme de rétroaction du bruit tonal ayant lieu
entre les tourbillons de la porte en amont et l’onde acoustique générée par la porte en aval
qui n’est pas bien capté numériquement : les pics captés n’ont pas la même fréquence.
Ils ne donnent cependant pas plus de détails sur cette boucle de rétroaction. Ceci prouve
déjà la difficulté de capter le bruit tonal à la bonne fréquence pour le cas des vannes de
pressurisation. On peut donc constater jusqu’ici que peu d’études se sont consacrées à
l’étude acoustique des vannes papillon par des méthodes numériques. Cela montre entres
autres, l’originalité et le défi que propose la présente thèse. Cependant, beaucoup d’études
numériques se sont penchées sur la caractérisation acoustique des jets. On les développe
dans les paragraphes qui suivent.

Caractérisation acoustique des jets

Berland [10] a reproduit les caractéristiques du phénomène de rétroaction pour un jet plan
à l’origine du screech à l’aide de simulations numériques (de type LES) peu dispersives
et peu dissipatives. Il a mis en avant la présence d’un mécanisme de fuite de choc au
voisinage de la troisième cellule de choc (figure 2.31) d’un jet non correctement détendu
à M = 1.55. La fuite de choc consiste dans cette étude à la pénétration de la couche de
mélange par le troisième choc de compression. Ce phénomène est rendu possible par la
nature instationnaire de la couche de mélange dont les fluctuations tourbillonnaires laissent
fuir le choc au lieu de le réfléchir totalement [94]. Cette région de la couche de mélange, dont
la vorticité est faible, est située au milieu des structures cohérentes associées à l’excitation
de screech. Le front d’onde se déplace vers l’amont mais reste contenu dans le tourbillon en
raison du mouvement de rotation induit par la structure turbulente. En effet, Berland [10]
a montré que contrairement aux constatations de Powel [76], le nombre de cellules de choc
n’est plus le critère essentiel pour l’apparition du screech mais principalement la fuite dans
la zone subsonique créée par la rupture des cellules de choc.

A l’instar de l’étude de Berland [10], Daviller et al. [23] ont mis en évidence à l’aide d’une
simulation DNS le phénomène de fuite de choc dû a l’interaction d’une onde de compression
avec la couche de mélange pour un jet supersonique Mj = 1.2 avec ReΩ = 2000 basé sur
l’épaisseur de la vorticité. Les termes visqueux sont discrétisés en utilisant une précision
classique du huitième ordre avec un schéma de différence finie et la marche temporelle est
basée sur un algorithme Runge-Kutta du quatrième ordre. La figure 2.32 représente les
caractéristiques instantanées de la zone d’interaction au moyen d’iso-contours de vorticité
superposés au champ de dilatation. Daviller et al. [23] déduisent qu’à cet instant particulier
une fuite de choc est observée lors du passage d’un tourbillon convecté en avance sur un
nouveau front d’onde, issue du bruit de choc, pas encore développé. La déformation de
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Figure 2.31 Visualisation de l’écoulement et du champ proche de pression dans
le plan (x, y). Le module du gradient de masse volumique est tracé en gris
(niveaux de gris entre 0 et 6ρ∞/h), et les isocontours de pression sont représentés
dans le champ proche (échelle de couleur de p∞ à 1.1p∞) [10]

l’éventail de compression peut être remarquée par la perturbation du champ de dilatation
dans la partie inférieure du tourbillon, tandis que quatre fronts d’ondes liés au passage
précédent des tourbillons sont encore observés à proximité dans le domaine de simulation.
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Figure 2.32 Mécanisme de fuite de choc représenté par une iso-surface du
champ de dilatation (couleur) et des contours de vorticité (lignes blanches) [23]
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Influence des paramètres numériques sur l’acoustique des jets

D’autres études ont essayé de capter la composante tonale du bruit associé aux chocs à
l’aide de simulations numériques. Liu et al. [54] ont mené une simulation LES sur un jet
supersonique (M = 1.5) non correctement détendu dont le but était de reproduire le ton
mesuré. Les équations du flux compressible sont résolues avec un code d’éléments finis
FEFLO en utilisant un maillage non structuré tétraédrique. La version éléments finis d’un
algorithme de transport à correction de flux est utilisée pour la discrétisation spatiale
(FEM-FCT) tandis qu’un schéma du quatrième ordre de Taylor-Galerkin est choisi pour
la discrétisation temporelle [56]. La figure 2.33 représente le domaine d’étude de cette
simulation. La taille totale du domaine est de 15d dans la direction radiale, 17d dans la

Figure 2.33 Domaine d’étude avec les conditions aux limites et les zones de
raffinement [54]

direction amont de la sortie de tuyère et 47d en aval (avec d le diamètre du jet). La zone
du jet est définie par trois régions distinctes en termes de maillage avec une zone plus fine
près de la sortie de la tuyère. Un maillage plus grossier (au lieu d’une zone éponge) est
utilisé en champ lointain et proche des conditions aux limites pour éviter les réflexions
d’ondes par rapport à ces derniers. Une condition de glissement est appliquée sur toutes
les parois solides.

La figure 2.34 représente les niveaux SPL simulés en champ proche à une distance x = 2.2d

et y = 1.0d pour deux ratios de pression du jet NPR = 3.5 et 4. Liu et al. [54] mettent en
évidence à l’aide de leur spectre un pic tonal en accord avec leurs mesures expérimentales en
termes de fréquence et d’amplitude pour le jet sur-détendu. Tandis qu’un léger décalage en
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fréquence et en amplitude peut être observé pour le cas du jet sous-détendu. Ils expliquent
ce léger décalage en fréquence et en amplitude par la résolution du maillage ainsi que
la sensibilité du jet aux conditions ambiantes durant les mesures (décrit dans la section
précédente).

Figure 2.34 Comparaison des niveaux SPL en champ proche ; (a) Jet sur-
détendu à NPR = 3.5 ; (b) Jet sous-détendu à NPR = 4.0 [54]

Ils mettent aussi en évidence l’effet du maillage pour capter les pics mesurés expérimenta-
lement. Le maillage 25% plus grossier et le maillage fin prévoient pratiquement les mêmes
niveaux SPL sur toute la plage de fréquence étudiée. Tandis que le maillage 75% plus gros-
sier ne prévoit pas le pic à 3kHz. Cette étude souligne donc l’importance de la convergence
en maillage sur la reproduction des pics.
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Gao et Li [35] soulignent l’importance des moyens et outils numériques pour la bonne
reproduction acoustique des niveaux de bruit des jets sous détendus en champ lointain.
Leurs simulations LES sur trois jets supersoniques avec des nombres de Mach de 1.077,
1.166 et 1.221 étaient en accord avec les résultats expérimentaux de Norum et Siener [67].
Le schéma DRP (Dispersion-Relation-Preserving) à 7 points [99] est utilisé pour la dis-
crétisation spatiale et le schéma à faible dissipation et dispersion de Runge-Kutta à 5/6
étages est préféré pour la discrétisation temporelle [92]. Les spectres en champ lointain
sont obtenus avec une méthode de propagation de Ffowcs Williams et Hawkings [28].

Gao et Li [35] ont testé plusieurs surfaces FW-H comme représenté à la figure 2.35 pour
voir l’influence sur le champ acoustique prédit en champ lointain. La figure 2.36 montre
que le choix de la surface n’influe pas sur les niveaux de pression sonore extrapolés.

Figure 2.35 Les trois surfaces FWH testées par Gao et Li [35]

Cependant, ils mentionnent un problème important concernant la résolution du maillage
avec la fréquence cible à capter. Leur simulation ne leur permet pas cependant de capter
le BBSAN à 120◦ observé expérimentalement car le raffinement du maillage n’est pas
suffisant pour atteindre la fréquence du pic tonal à résoudre.

Toujours à propos de l’influence des paramètres numériques sur la résolution du champ
acoustique des jets, les travaux de Fosso et al. [32] sont d’une utilité très importante pour
le choix du maillage et du schéma de résolution pour le cas de la vanne. Ils ont simulé un
jet froid sans tuyère à M = 0.9 avec un nombre de Reynolds moyen Red = 4 × 105 basé
sur le diamètre d du jet et Uj la vitesse de sortie du jet pour une couche de mélange ini-
tialement turbulente. Deux approches de simulation ont été menées. La première consiste
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Figure 2.36 Comparaisons des niveaux SPL obtenus avec les trois surfaces pour
différents angles d’observation [35]

à utiliser un maillage structuré par bloc avec un schéma compact volumes-finis de résolu-
tion du sixième ordre peu dissipatif et peu dispersif [31]. Pour l’avancement en temps, le
schéma de Runge Kutta est utilisé [13]. Des conditions non réfléchissantes avec une zone
éponge sont appliqués à la sortie. La deuxième approche utilise un maillage non structuré
complètement tétraédrique avec le schéma numérique éléments finis peu dispersif et peu
dissipatif de Taylor Galerkin TTG4A [77] du troisième ordre. Cette seconde approche est
basée sur un code CFD non structuré appelé AVBP (CERFACS/IFPEN [65, 83]) qui est
un solveur de Navier-Stokes compressible principalement développé pour la LES des flux
réactifs et non réactifs sur des grilles non structurées (avec des éléments hexaédriques
et tétraédriques) [83]. AVBP a été consacré à l’étude des instabilités acoustiques dans
la chambre de combustion d’un moteur d’avion [111] et peut ainsi manipuler des géo-
métries complexes tout en fournissant suffisamment de précision pour propager les ondes
acoustiques précisément.

Dans l’ensemble, les résultats de la simulation sur un maillage non structuré se comparent
particulièrement bien avec les mesures aéroacoustiques les plus récentes et détaillées de
Fleury et al. [30] à la fois sur la ligne centrale et la ligne de lèvre pour le champ turbu-
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lent, et dans toutes les directions pour la pression acoustique en champ lointain. Fosso et
al. [32] soulignent que la flexibilité du maillage dans le cas non structuré et les propriétés
du schéma numérique (TTG4A qui a bien capté les caractéristiques turbulentes de l’écou-
lement) permettent de raffiner le maillage localement (là où c’est nécessaire). De même,
les travaux de Arroyo et al. [5, 6, 72] ont démontré l’efficacité du logiciel AVBP surtout
dans la reproduction du BBSAN dans les jets supersoniques.

Résumé

Dans cette section, une revue de littérature des études expérimentales et numériques
sur l’acoustique des vannes papillon a été présentée. Par la suite, la caractérisation
des différentes sources de bruits dans les jets a été étudiée. Il a été vu que pour
améliorer les prédictions acoustiques en champ lointain des jets, plusieurs techniques
numériques peuvent être employées et qui seront une source d’inspiration pour
cette thèse.

Points à retenir :
– Peu d’études se sont consacrées à l’étude acoustique des vannes papillon.
– Jets pariétaux à l’origine du bruit rayonné (bruit de jets).
– Mécanisme de fuite de choc et screech.
– Importance du maillage, du schéma numérique et de la méthodologie de calcul

pour la résolution du bruit tonal en champ lointain.

2.3 Analyse et synthèse
Le tableau 2.4 situe la configuration du bruit tonal de la vanne par rapport aux autres
travaux similaires en termes de Reynolds, Mach et rapport de pression amont/aval pour
les vannes en compressible et les études de jets.

En comparaison avec les vannes papillon, la configuration du bruit tonal qui sera étudiée
dans cette thèse n’a pas été étudiée auparavant. Les travaux de Fejtek et al. [27], Hanss
et Miklaszewski [42], Morris [64] et Waller [110] ont montré la complexité de l’écoulement
à travers ce genre de vanne. Waller [110] souligne aussi l’importance de simuler les vannes
papillon avec une méthode LES afin d’être en mesure de capter le bruit tonal généré et
d’expliquer les mécanismes à l’origine. Shin et al [86] ont montré qu’il était difficile de
capter le bruit tonal à la bonne fréquence pour leur vanne à volets à cause des effets
numériques. D’autre part, on a vu que les travaux réalisés dans SOFTAIR par Marsan et
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Auteur(s) Pamont

Paval
Nombre de Mach Nombre de Reynolds Ouverture papillon(◦)

Fejtek et al. [27] 2.7 2 ReD=2× 105 23
Hanss et Miklaszewski [42] 1.61 1 ReD=6× 104 19

Waller [110] 1.43 - - -
Morris [64] [1.33,4] [0.08,0.61] 0.47× 106⩽ReD⩽5.06× 106 [0,60]

Shin et al. [86] - 0.7 - -
Seiner et al. [84] 1 2.1 ; 2 7.9× 103⩽Red⩽5.2× 106 -

Berland [10] 2.09 1.55 Reh=6× 104 -
Liu et al. [54] 3.5 ; 4 1.55 ReD=2.4×106 -

Daviller et al. [23] - 1.2 Reω=2000 -
SOFTAIR UdeS 1.85 1.4 ReD=6×104 16.5
Tableau 2.4 Comparaisons des différents paramètres importants dans les
études recensées

al. [60] sont sujets à plusieurs améliorations numériques qui feront l’objet de cette thèse.
En effet, la géométrie considérée dans les travaux de Marsan et al. [60] ne représente pas
pleinement le montage expérimental en termes de géométrie et d’épaisseur considérée. Le
maillage n’est pas optimal pour la résolution des structures tourbillonnaires et de la couche
de mélange. De plus, pour être en mesure de pouvoir bien capter les sources de bruit, le
recours à des schémas de résolution d’ordre plus élevé est une nécessité. Les différentes
étapes d’amélioration seront décrites en détails dans le chapitre 6.

Concernant les études de jets libres, les travaux de Berland [10] ont montré un phénomène
de fuite de choc à l’origine du screech dans un jet supersonique. Un modèle semblable
pourrait être observé à l’aide de simulations numériques d’ordre élevé sur la vanne qui fait
l’objet de cette thèse. A l’instar de l’étude de Daviller et al. [23], des iso-contours de champ
de dilatation ainsi que de gradients de densité ou de vorticité pourront mettre en évidence
ce mécanisme. Cependant, ces travaux considèrent des écoulements infinis au dessus de la
paroi, ce qui n’est pas le cas de la vanne dont les jets qui s’écoulent sont contraints à des
fentes qui contrôlent l’épaisseur des jets. Ainsi la couche de mélange est située au dessus
du choc normal du choc en lambda et interagit avec ce dernier rajoutant ainsi un autre
paramètre d’instabilité amplifiant la complexité du cas d’étude de cette thèse.

Par ailleurs, d’autres études menées sur les jets libres montrent plusieurs techniques et
améliorations qui peuvent être appliquées sur la vanne de la présente thèse afin de capter
le bruit tonal généré et comprendre les mécanismes responsables. Liu et al [54] ont souligné
l’importance de la convergence du maillage pour capter le bruit tonal dans les jets super-
soniques. Cette méthode de convergence du maillage n’a pas été vérifiée dans le projet
SOFTAIR. Il serait donc intéressant de raffiner le maillage dans le but de le converger vers
une solution indépendante du maillage. Gao et Li [35] mentionnent aussi l’importance du
raffinement du maillage en fonction du schéma de résolution avec le nombre de cellules à
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prévoir par longueur d’onde afin de capter le bruit tonal à la fréquence cible. Cette tech-
nique n’a pas été vérifiée dans le cadre du projet SOFTAIR. En effet, il faudrait raffiner
le maillage pour résoudre l’acoustique au delà de StD = 4.5 qui correspond au pic tonal.
Ainsi, selon le choix du schéma de résolution numérique, une taille de maille minimale
spécifique sera imposée pour permettre la propagation des fréquences désirées. Plus de
détails sont donnés dans le chapitre 3.

Finalement, les travaux de Fosso et al. [32] et Arroyo et al. [72, 5, 6] ont montré l’efficacité
du code AVBP à bien reproduire les phénomènes aéroacoustique des jets surtout en régime
supersonique avec un maillage non structuré. Cela encourage le fait de simuler la vanne
avec ce code étant donné la complexité de sa géométrie.

Le prochain chapitre développera les différents outils numériques utiles pour cette thèse
afin d’étudier le bruit des écoulements transsoniques.
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CHAPITRE 3

Outils numériques pour l’étude du bruit des
écoulements transsoniques

Les dernières décennies ont vu une ascension fulgurante des outils numériques de la CFD
qui ont rendu possible la caractérisation d’écoulements à nature complexe. Dans cette par-
tie, les différentes méthodes pour la résolution numérique de la turbulence seront abordées
ainsi qu’une justification de la méthode retenue sera présentée. Enfin, une estimation du
coût de calcul sera développée à la fin de cette section.

3.1 La méthode RANS (Reynolds Averaged Navier-

Stokes)
La méthode RANS (Reynolds Averaged Navier-Stokes) repose sur le fait que toute quantité
de l’écoulement peut être décomposée en deux parties distinctes [15, 37] : ui = ūi + u′i. ūi
étant la moyenne d’ensemble de la grandeur et u′i la partie fluctuante.

Ces grandeurs sont ensuite injectés dans les équations de Navier-Stokes ce qui permet
d’obtenir les équations aux moyennes de Reynolds pour un écoulement compressible :

∂ρ̄

∂t
+
∂(ρ̄ ˆ︁uj)
∂xj

= 0 (3.1)

∂(ρ̄)ˆ︁ui
∂t

+
∂( ˆ︁uj ρ̄ˆ︁ui)
∂xj

= − ∂p

∂xi
+
∂σ̄ij
∂xj

+
∂τij
∂xj

(3.2)

∂(ρ̄ ˆ︁E)
∂t

+
∂( ˆ︁uj ρ̄ ˆ︁H)

∂xj
=
∂(σij + ˆ︁ui + σiju′′i )

∂xj
−
∂(q̄i + cpρu′′jT

′′ − ˆ︁uiτij + 1
2
ρu′′i u

′′
i u

′′
j )

∂xj
(3.3)
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À noter ici que le chapeau fait référence à la moyenne de Favre tel que : ˆ︁f = ρf/ρ̄ avec
f = f̄ + f ′ = ˆ︁f + f ′′. On note aussi les variables :

ˆ︁H = ˆ︁E + ̄p/ρ̄ (3.4)

q̄j = −kt∂T/∂xj ≈
−cpˆ︁µ∂ ˆ︁T
Pr∂xj

(3.5)

tel que cp est la capacité calorifique à pression constante et Pr le nombre de Prandtl (0.72
pour l’air). Le tenseur des contraintes visqueuses est défini par :

σ̄ij ≈ 2ˆ︁µ(︃ˆ︂Sij −
1

3

∂ ˆ︁uk
∂xk

δij

)︃
(3.6)

τij représente le tenseur de Reynolds tel que : τij = −ρu′′i u′′j , ce tenseur est symétrique et
représente la corrélation entre les fluctuations de vitesse.

Ce tenseur n’est pas résolu, un modèle de fermeture est donc nécessaire. La plupart des
modèles reposent sur l’hypothèse de Boussinesq pour modéliser le tenseur de Reynolds.
Cette approximation se traduit par :

τij = 2ˆ︁µt

(︃ˆ︂Sij −
1

3

∂ ˆ︁uk
∂xk

δij

)︃
− 2/3ρ̄kδij (3.7)

avec : ˆ︂Sij =
(︁∂ ˆ︁ui
∂xj

+
∂ ˆ︁uj
∂xi

)︁
/2 (3.8)

et µt est la viscosité turbulente obtenue par le modèle de turbulence.

Ce genre de méthode est idéal pour avoir une idée globale de l’écoulement à travers la
vanne. Le RANS pourra capter les phénomènes stationnaires présents tels que les ondes
de chocs, les ondes de détentes ainsi que les zones d’interaction choc/couche limite. N’étant
pas très coûteux comme la LES (Large Eddy Simulation) et la DNS (Direct Numerical
Simulation), cette méthode servira à extraire les paramètres géométriques importants qui
vont piloter l’écoulement ainsi qu’à initialiser la LES qui est le pilier de cette thèse.

3.2 La méthode DNS (Direct Numerical Simulation)
La DNS, ou (Direct numerical simulation), simule toutes les échelles de turbulence spa-
tiales et temporelles de l’écoulement à l’aide des équations de Navier-Stokes. Toutes les
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échelles de la turbulence spatiales et temporelles sont alors résolues. Cette méthode né-
cessite un maillage très fin et très dense afin de capter des phénomènes aussi petits que
l’échelle de Kolmogorov. Cette simulation est très coûteuse et très exigeante en ressources
et en temps. Une comparaison du coût de calcul avec la méthode LES (développée dans
la prochaine section) est présentée dans la section 3.7.

3.3 La méthode LES (Large Eddy Simulation)
Cette méthode reproduit les grandes échelles de la turbulence qui sont, selon cette simu-
lation, la source d’énergie la plus importante dans un écoulement [36] (cf figure 3.1). Les
équations de Navier-Stokes doivent être filtrées spatialement et la taille des mailles doit
être adapté selon ce filtre. Les plus petites échelles, qui ne sont pas résolues, doivent être
prises en compte dans un modèle de sous-maille (SGS) adapté à la topologie de l’écoule-
ment (Andersson et al. [3] ; Boresma et al. [12] ; Tucker [107]).

Figure 3.1 Représentation conceptuelle de la LES appliquée à un flux turbulent
isotrope [14]

Cette méthode est intrinsèquement instationnaire. Le maillage demandé est très fin et les
schémas de résolution numériques doivent être précis et peu dissipatifs pour résoudre en
temps et en espace les structures tourbillonnaires. Cette méthode est donc plus coûteuse
que le RANS mais elle permet de capter l’acoustique (si l’écoulement est compressible) et
le caractère instationnaire de la turbulence. La nature instationnaire de cette simulation
la met en position avantageuse par rapport au RANS. Avec cette méthode, on ne résout
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plus un champ moyen mais des structures locales. Pour des nombres de Reynolds moyens
(Re=105) et des géométries complexes, la LES est favorisée par rapport au RANS pour la
justesse de l’historique en temps car elle résout les grandes échelles liées aux contraintes
géométriques des configurations complexes.

La LES permettra de capter les fluctuations de pression aux parois et son couplage avec
l’analogie de Ffowcs Williams et Hawkings pourra reproduire le spectre de puissance acous-
tique en champ lointain. La simulation à grande échelle est basée sur l’idée du filtrage avec
un formalisme mathématiquement bien établi. Les échelles sont séparées à l’aide d’un filtre
passe-haut qui est également un filtre passe-bas en fréquence. Le filtrage est représenté
mathématiquement dans l’espace physique en tant que produit de convolution. La partie
résolue Φ̄(x, t) d’une variable spatio-temporelle Φ(x, t) est définie par la relation suivante :

Φ̄(x, t) =
1

∆

∫︂ ∞

∞

∫︂ ∞

∞
G

(︃
x− ξ

∆
, t− t′

)︃
Φ′(ξ, t′)dt′d3ξ′ (3.9)

où le noyau de convolution G est caractéristique du filtre utilisé et associé à l’échelle de
coupure en espace (∆) et en temps (τc). Ces deux dernières sont reliées au nombre d’onde
de coupure kc et à la fréquence de coupure ωc, respectivement.

L’obtention des équations de Navier-Stokes filtrées mettent en évidence un terme rési-
duel de sous-maille qui provient du filtrage. L’équation de conservation de la quantité de
mouvement filtrée peut s’écrire donc sous la forme :

∂(ρv̄i)

∂t
+
∂(ρvivj)

∂xj
= − ∂p̄

∂xi
+
∂τ̄ij
∂xj

(3.10)

avec
τij = µ

(︃
∂v̄i
∂xj

+
∂v̄j
∂xi

)︃
(3.11)

Ce terme résiduel peut être modélisé par un modèle de sous-maille définit selon l’hypothèse
de Boussinesq qui suppose que le comportement des échelles de sous-mailles est analogue
au mouvement Brownien superposé au mouvement des échelles résolues tel que :

τ dij = τij − 1/3δijτkk = −2ρ̄νSGS

(︃
S̄ij − 1/3δijS̄kk

)︃
(3.12)

avec νSGS la viscosité de sous-maille.

Le terme de sous-maille ou (SGS) représente les grandes échelles du flux de la quantité
de mouvement causées par les échelles non résolues. Il doit être modélisé afin d’assurer la
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fermeture des équations. Ainsi l’équation filtrée peut se mettre sous la forme suivante :

∂(ρv̄i)

∂t
+
∂(ρvivj)

∂xj
= − ∂p̄

∂xi
+
∂
(︁
τ̄ij + τ dij

)︁
∂xj

(3.13)

Plusieurs modèles de sous-maille ont déjà été testés et ont prouvé leur efficacité. Les plus
populaires sont résumés dans ce qui suit.

Le modèle de Smagorinsky [87]

Le modèle de Smagorinsky est un modèle de viscosité turbulente dans lequel la contrainte
de sous-maille est supposée proportionnelle au taux de déformation de l’écoulement, ie :

τ̄ij = 2µtS̄ij +
1

3
̄τ skkδij (3.14)

avec µt la viscosité turbulente du SGS et S est le taux de déformation filtré (ou résolu)
donné par :

S̄ij =
1

2

(︃
∂v̄i
∂xj

+
∂v̄j
∂xi

)︃
(3.15)

µt est supposée proportionnelle à l’échelle de sous-maille ∆ et à une vitesse turbulente
caractéristique donnée par le produit de ∆ et |S|. Ainsi :

µt = ρC2
s∆

2|S̄|, avec|S̄| =
√︂

2S̄ijS̄ij (3.16)

tel que Cs = 0.2 pour la turbulence isotrope. Afin d’adapter au mieux les modèles à la
structure locale de l’écoulement, Germano et al. [38] ont proposé une modélisation dyna-
mique pour adapter le modèle de Smagorinsky en ajustant automatiquement la constante
à chaque point dans l’espace et à chaque pas de temps. Cette procédure est applicable à
tout modèle qui utilise explicitement une constante arbitraire Cd qui devient dépendante
du temps et de l’espace (Cd = Cd(x, t)).

Scale Similarity Model [8]

Les modèles de similarité d’échelles ont été introduits en 1980 par Bardina [8] pendant
ses travaux de thèse. Ce genre de modèle se base sur l’idée que les interactions entre les
échelles résolues et non résolues font intervenir les plus petits tourbillons résolus et les plus
grands tourbillons des échelles non résolues. Ainsi, il existe une similarité entre les plus
petites échelles résolues et les échelles encore plus petites qui ne sont pas résolues. Pour
un écoulement compressible, ce modèle est donné par l’équation suivante en utilisant un
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filtre de Favre :
τij = ρ̄(ūiūj − ̄̄Ui − ̄̄Uj) (3.17)

basée sur la densité filtrée ρ̄ et la densité filtrée de la quantité de mouvement ρui.

Le modèle de WALE [66]

Dans le modèle WALE (Wall-Adapting Local Eddy-Vscosity) la viscosité turbulente est
modélisée par :

µt = ρL2
s

(︁
Sd
ijS

d
ij

)︁1.5(︁
S̄ijS̄ij

)︁2.5
+
(︁
Sd
ijS

d
ij

)︁1.25 (3.18)

tel que Ls et Sd
ij sont définis respectivement par :

Ls = min(kd, CwV
1
3 ) (3.19)
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2 + ḡji
2
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− 1

3
δij ḡkk

2,ḡij =
∂ūi
∂xj

(3.20)

La valeur la plus commune pour la constante de WALE Cω est de 0.5. Ce modèle permet
d’obtenir un bon comportement asymptotique de la paroi pour les écoulements pariétaux.

Contrairement au modèle de Smagorinsky, le modèle WALE permet d’avoir une viscosité
turbulente nulle dans les flux de cisaillement laminaires. Ceci permet le bon traitement
des zones laminaires dans le domaine. Ce modèle est préférable à celui de Smagorinsky
pour ce cas d’étude car il est adapté aux couches de mélange et aux écoulements parié-
taux (interaction jet/marche). Il a aussi été utilisé dans des cas d’applications où il y a
interaction choc/couche limite [112].

Aprés le choix du modèle de sous-maille, la résolution numérique du champ de vitesse, pres-
sion et température se fait avec un code spécifique. Le code LES choisi est le code AVBP
compressible développé par le CERFACS et l’IFPEN (Moureau et al. [65], Schönfeld et
Rudgyard [83], Succi et al. [93]). Ce code résout l’ensemble des équations de Navier-Stokes
et a déjà prouvé son efficacité pour des géométries complexes à l’aide de l’utilisation de
maillages non-structurés et d’une discrétisation par volumes finis d’ordre deux ou trois. En
effet, il a été consacré à l’étude des instabilités acoustiques dans la chambre de combustion
d’un moteur d’avion [111], montrant ainsi une grande efficacité à manipuler des géomé-
tries complexes tout en propageant les ondes acoustiques précisément. Cela a également
été montré pour plusieurs applications aéronautiques et aéroacoustiques : trains d’atterris-
sage, profils d’aile, dispositifs à grande portance, jets turbulents et différents composants
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de turbomachine [39, 78, 33, 71]. Il existe deux principaux types de schémas numériques
implémentés dans AVBP :

- Lax-Wendroff (LW) [51] : C’est un schéma du 2ème ordre en temps et en espace. Ce
schéma possède une précision assez bonne pour un coût de calcul bas. Les propriétés
de dissipation et dispersion ne peuvent cependant être négligées dans certains cas.
Ce schéma pourrait servir à avoir une idée initiale du calcul.

- Two-step Taylor Galerking (TTG) [21] [26] : AVBP contient deux versions
de ce schéma : TTGC et TTG4A. Les deux schémas sont du 3ème et 4ème ordre en
temps, respectivement, et 3ème ordre en espace avec une précision accrue en maillage
non structuré. Ils sont caractérisés par des propriétés dissipatives et dispersives ex-
cellentes. Pour les hautes fréquences, le TTG4A dissipe plus que le TTGC ce qui le
rend encore plus robuste sur les grilles hybrides [80]. Il ne déforme pas les tourbillons
à l’interface. Ce schéma sera retenu pour ce cas d’étude. Les coûts de calcul pour ce
schéma sont 2.3 fois supérieurs que pour le schéma LW.

Dans AVBP, l’utilisation des schémas numériques centrés avec une faible dissipation re-
quièrt parfois l’ajout d’un opérateur artificiel de diffusion. Le transport de forts gradients
peut causer le phénomène de Gibbs avec l’apparition d’oscillations numériques. Une vis-
cosité artificielle du 2ème et 4ème ordre sera ajoutée dans le champ pour enlever ces os-
cillations dépendamment des paramètres utilisateur à l’aide d’une fonction de détection
des erreurs numériques qui détecte automatiquement les oscillations et les zones de forts
gradients [32, 20, 79].

3.4 La méthode DES (Detached-Eddy Simulation)
Introduite par Spalart et al. [89], cette méthode hybride consiste à résoudre l’écoulement
proche de la paroi ainsi que la couche limite par la méthode RANS. La région loin de la
paroi avec une résolution suffisante pour les gradients de vitesse est résolue avec la mé-
thode LES. En appliquant cette méthode, l’exigence en termes de grille est réduite par
rapport à la méthode LES. Gong et al. [40] montrent toutefois que le couplage RANS/LES
est coûteux et que ce genre d’approche doit encore être validé et testé. Cependant, la zone
qui définit l’interface RANS/LES peut causer des problèmes car les deux échelles des deux
simulations se mélangent (Spalart [90] ; Fröhlich et von Terzi [34] ; Piomelli [73]). La partie
résolue par la LES impose ses échelles sur la partie résolue avec le RANS qui contient les
petits tourbillons. La position de cette interface dépend essentiellement de la résolution
du maillage près de la paroi. Malgré les améliorations faites [91], cette méthode n’est ce-
pendant pas adaptée au cas d’étude présent vu que l’on cherche à capter de façon précise
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et optimale les fluctuations de pression et le caractère instationnaire de l’écoulement sur
la paroi. De plus, la simulation DES de Waller [110] a montré l’incapacité de ce genre de
méthode à capter le bruit tonal émis par la vanne.

3.5 La méthode LBM (Lattice Boltzmann Method)
La méthode de Boltzmann sur Réseau est une méthode numérique relativement nouvelle
par rapport aux approches classiques utilisées en simulation numérique. Elle se présente
comme une alternative aux méthodes classiques de CFD puisqu’elle semble présenter la
rapidité des méthodes RANS et la précision des méthodes LES [58, 7]. Pour une même
résolution de maillage, cette méthode est en moyenne 4 à 8 fois plus rapide que la même
simulation Navier-Stokes [62]. Basée sur la discrétisation de l’équation de Boltzmann, Elle
repose sur des équations cinétiques microscopiques et mésoscopiques pour modéliser la
dynamique des fluides contrairement aux schémas traditionaux basés sur les équations
macroscopiques de Navier-Stokes. Cette méthode de calcul fait intervenir un maillage
(Lattice) de cubes qui n’est pas forcément coïncidant à la paroi. La paroi est modélisée
par des termes de réflexions spéculaires sur des faces immergées. La simplicité des équations
de transport des fonctions de distribution de particules est à l’origine de temps de calculs
réduits comparés à celui des méthodes de résolution classiques. Cette méthode a aussi
pour avantage de très bien s’adapter aux géométries complexes. Enfin elle est hautement
parallélisable, permettant la simulation de cas plus complexes au regard du gain de temps.

Seulement, l’un des gros points faibles est que sa fiabilité pour des écoulements compres-
sibles (M > 0.4) reste encore à prouver (méthode en pleine évolution). De plus, durant
cette thèse, l’auteur n’a pas eu accès à la version du code transsonique du logiciel Power-
FLOW. Cette méthode de simulation n’est donc pas considérée pour le cas de la présente
thèse mais pourrait être une alternative dans le futur.

3.6 L’analogie Ffowcs Williams et Hawkings pour la

propagation acoustique
L’analogie FW-H (Ffowcs Williams et Hawkings [28]) est une méthode de propagation
acoustique, qui couplée à une méthode de calcul numérique instationnaire, permet l’esti-
mation du champ acoustique lointain. Les équations de conservation de la masse et de la
quantité de mouvement sont considérées valables partout dans un domaine fluide extérieur
sans frontières solides. La théorie des fonctions généralisées est utilisée pour combiner ces
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équations sous la forme d’une équation d’onde in-homogène [25] :
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(3.21)

avec H(g) la fonction de Heaviside et le premier terme source Tij le tenseur de Lighthill.
Les deuxième et troisième termes sont respectivement la distribution des surfaces sources
de la quantité de mouvement et de la masse. Casalino [16] donne la solution intégrale de
l’équation FW-H avec la pression acoustique p′ = p − p0 reçue par un observateur à une
position x et à un temps t (cf figure 3.2) qui est donnée par :

Figure 3.2 Exemple de surface de FW-H [25]

p′(x, t) = p′q(x, t) + p′L(x, t) + p′T (x, t) (3.22)

où q, L et T sont respectivement les contributions en termes de bruit du quadrupôle, de
chargement et d’épaisseur (les expressions sont données dans les travaux de Casalino [16])
à p′ à partir du champ source localisé à une position y retardée en temps tel que :

τret = t− c−1|x− y(τret)| (3.23)

où τret est le temps mis pour la propagation du bruit de y à x à une vitesse de son c

constante.

Cette méthode permettra de propager l’acoustique en champ lointain à partir de surfaces
poreuses positionnées dans le domaine afin de capter les fluctuations issues des deux jets
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pariétaux de la vanne.

3.7 Estimation du coût de simulation sur la vanne

Dans cette partie, une justification sur le choix de la simulation par rapport à la DNS sera
présentée.

Choi et Moin [19] estiment le coût d’une LES avec et sans loi de paroi. Pour une LES résolue
(LESres), le nombre de maille à prévoir serait proportionnel à N = Re

13
7
Lx contrairement à

N = ReLx pour une LES avec loi de paroi (LESwm). Pour une simulation DNS le nombre
de grilles s’élève à NDNS = Re

37/14
Lx avec Lx la longueur caractéristique de l’écoulement

dans la direction axiale. Pour le cas de la vanne, Ree = Uxe
νair

est le nombre de Reynolds
basé sur e = 3 mm qui est la hauteur de la fente (diamètre du jet). La vitesse axiale Ux

étant la vitesse à l’entrée fournie par les calculs RANS (nombre de Mach moyen de 1.1).
La figure 3.3 montre le domaine de l’étude avec les paramètres importants et le tableau 3.1
résume les coûts de calculs pour les deux types de simulations (LES et DNS).

Figure 3.3 Schématisation du domaine d’étude la configuration du bruit tonal
de la vanne

Pratio Reynolds N (LESwm) N (LESres) N (DNS)
1.85 Ree=6× 104 6× 104 28× 107.44 11.33× 1011.56

Tableau 3.1 Estimation des coûts de calcul pour la configuration du bruit tonal

Pour ce cas d’étude, envisager une simulation LES avec loi de paroi ne serait pas l’idéal
vu l’instabilité de l’écoulement en proche paroi. Le choc en lambda oscille avec la bulle de
séparation en aval de la rampe de compression. De plus, l’objectif de cette thèse est de
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résoudre l’écoulement à la paroi au niveau de la marche avec des y+ qui s’approcheraient
de l’unité. Ainsi, une LES résolue s’avère la solution pour répondre à ce genre de problème.
La DNS ne serait cependant pas envisageable vu son coût élevé (Tab. 3.1)

Les travaux de Marsan et al. [60] ont montré que le pic tonal surgit à StD = 4.5. De
ce fait, l’objectif est donc de résoudre l’acoustique avec la méthode LES pour une plage
de fréquence allant jusqu’à StD = 8 correspondant à une longueur d’onde maximale de
λ = 0.017m. Pour un schéma numérique de résolution TTG4A, le nombre de cellules par
longueur d’onde à prévoir est 8 (Fosso et al. [32]) et 16 pour le schéma de Lax-Wendroff.
Ceci permet d’avoir une erreur de dispersion relative inférieure à 10−4ainsi qu’une erreur de
dissipation relative inférieure à 5× 10−3. Ainsi, une taille de cellule maximale de 1.42 mm
dans le conduit permettrait de capter des nombres de Strouhal de 8.

Le temps physique acoustique de simulation quant à lui sera déterminé par le temps mis
par une particule provenant de l’entrée et arrivant jusqu’à la sortie (initialisation à partir
du RANS). Pour une longueur de canal égale à 1.397 m, le temps mis pour parcourir cette
distance à une vitesse proche de la vitesse du son (M = 1) est 0.0045 s. Étant donné la
présence d’une configuration qui fait intervenir des jets, ce temps peut être multiplié par
un facteur allant jusqu’à 3 ce qui donnerait t = 13.6 ms. Le pas de temps est déterminé par
le CFL local (nombre de courant) avec la vitesse maximale que peut atteindre l’écoulement
près de la paroi et la plus petite taille de maille tel que [9] :

CFL =
v∆t

∆x
(3.24)

On choisit un CFL typique de 0.7 pour ce genre de simulation. Ainsi pour une taille
minimale de cellule de 0.006 mm, on obtient un pas de temps ∆t = 1.36× 10−8s.

Pour simuler 13.6 ms, il faut donc 106 itérations. Le temps total de calcul sur le supercal-
culateur Niagara avec 40 noeuds pour un maillage d’environ 150 M de cellules serait de
10 jours. Ce temps devrait cependant être multiplié par un facteur typique de 1.15 pour
prendre en compte les erreurs CFD lors du lancement.
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Résumé

Points à retenir :
– RANS choisi pour une idée globale de l’écoulement.
– LES (sur le code AVBP) préférée à la DNS pour son moindre coût.
– Analogie FW-H couplée aux calculs LES pour la propagation acoustique en

champ lointain.

3.8 Conclusions
Dans ce chapitre, les différents outils de calculs numériques ont été présentés. Le calcul
RANS stationnaire servira de modélisation aérodynamique préliminaire de l’écoulement
dont le chapitre 5 fera l’objet. Ce calcul RANS servira d’initialisation pour les simulations
instationnaires. Les calculs LES seront retenues vu leur avantage et leur moindre coût
par rapport aux simulations numériques directes (DNS) pour l’analyse acoustique et la
compréhension des mécanismes générateurs du bruit tonal. Ces simulations dont plusieurs
configurations ont fait l’objet seront présentées en détails dans le chapitre 6. Mais avant
cela, une description détaillée du banc expérimental représentatif de la vanne bidimen-
sionnelle qui servira de référence et de base de données pour la comparaison des résultats
numériques est développée dans le prochain chapitre.
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CHAPITRE 4

Configuration expérimentale de la vanne bidi-
mensionnelle

Ce chapitre résume brièvement la configuration et les moyens expérimentaux mis en oeuvre
dans le cadre du projet SOFTAIR. Ces mesures serviront à valider les résultats des simula-
tions numériques qui seront détaillées dans les chapitres suivants. Ce chapitre est organisé
comme suit : en premier lieu, le montage ainsi que les moyens de mesures seront dévelop-
pés. Par la suite, un résumé des principaux résultats expérimentaux obtenus dans le cadre
du projet SOFTAIR sera présenté.

4.1 Montage
La figure 4.1 représente la vanne réelle fournie par Liebherr Aerospace Toulouse pour cette
étude. Il s’agit d’une vanne de type papillon dans une conduite cylindrique convergente.
Elle est équipée d’une grille en entrée (retirée pendant les essais) qui vise à éviter l’ingestion
d’objet volumineux, ainsi que d’un boîtier de commande spécialement conçu par LTS pour
cette étude qui permet de régler l’ouverture du papillon dans la conduite.

Les techniques de visualisation de l’écoulement par accès optique fournissent des données
précieuses pour la validation des simulations numériques. Ces données sont complémen-
taires aux mesures plus conventionnelles du débit, du taux de pression et des fluctuations
de pression pariétale. Elles sont particulièrement utiles dans le cas où l’on souhaite valider
précisément les capacités des modèles numériques à représenter l’écoulement, ce qui est le
cas ici étant donné la complexité de l’écoulement étudié et le peu de travaux numériques
antérieurs sur des cas similaires comme vu dans le chapitre 2.

L’opacité du matériau de la vanne et l’ouverture très faible du papillon lors de son opération
ne permettent pas la mise en oeuvre de technique de visualisation. Par conséquent, un banc
d’essai transparent dédié à cette étude a donc été conçu par Alice Chauvin et Guillaume
Lobel [18, 55] puis fabriqué et installé au sein du laboratoire LOCUS de l’Université de
Sherbrooke. Ce prototype va permettre l’accès optique pour rendre possible la visualisation
de l’écoulement par la méthode Schlieren (cf figure 4.5).

61



62
CHAPITRE 4. CONFIGURATION EXPÉRIMENTALE DE LA VANNE

BIDIMENSIONNELLE

Figure 4.1 Vue de la vanne fournie par LTS [60]

Figure 4.2 Configuration expérimentale de la vanne bidimensionnelle. (a) Ca-
nal rectangulaire avec papillon extrudé. (b) Sondes mesurant pression statique
sur la paroi. (c) Setup Schlieren. (d) Microphone situé à 1 m devant le canal. [60]

La géométrie de cette vanne correspond à la section médiane de la vanne réelle extru-
dée selon l’axe de rotation du papillon comme le montre la figure 4.2. Le papillon est en
aluminium et possède le même joint d’étanchéité que la vanne réelle. Le corps de vanne
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devient un canal rectangulaire en plexiglas tout en étant équipé de fenêtres traitées opti-
quement pour rendre possible la visualisation Schlieren qui permet d’observer la déviation
des rayons lumineux traversant un écoulement sous l’effet des gradients de densité. Le ca-
nal rectangulaire mesure 10D de long, 1D de haut et 0.62D de large avec D le diamètre de
la vanne réelle. Ce dernier est connecté à un réservoir à vide de 1.836 m3 avec une pression
maximale admissible de 250 PSI. Une membrane en mylar de 0.1 mm d’épaisseur isole le
réservoir du canal rectangulaire et permet la dépressurisation du réservoir à vide. Un rap-
port de pression de 10 correspondant à l’altitude maximale de vol est atteint initialement
dans le réservoir. Lorsque la membrane se rompt, le réservoir commence à se remplir et
la vanne est soumise à toute une série de ratios de pression correspondant à des altitudes
de 15240 m jusqu’au niveau du sol. Pour le cas de cette thèse, le point de fonctionnement
d’intérêt à 5182 m se produit pour un rapport de pression égal à Pratio = 1.85.

4.2 Moyens de mesure

4.2.1 Mesure de pression pariétale
Des mesures de pression pariétale stationnaires et instationnaires par des sondes de pres-
sion sont effectuées à 17 endroits du côté de la lèvre supérieure (où le papillon est en amont
de la marche) et 9 emplacements sur le côté de la lèvre inférieure (où le papillon est en
aval de la marche), comme indiqué sur la figure 4.3.

(a) Lèvre supérieure (b) Lèvre inférieure

Figure 4.3 Position des sondes de pression

Les mesures expérimentales effectuées sur le banc rectangulaire ont permis d’obtenir une
base de données complète sur les pressions statiques et instationnaires aussi bien sur la
lèvre supérieure que la lèvre inférieure. Ces données de pression serviront de référence
et seront comparées à celles des différentes simulations numériques effectuées dans cette
thèse. Les résultats seront dévoilés dans les prochains chapitres.
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4.2.2 Mesure du bruit en champ lointain
Le bruit en champ lointain est mesuré par un microphone situé à 1 m en amont de la vanne
comme indiqué sur la figure 4.2. Des mesures effectuées sur la vanne en configuration bi-
dimendionnelle ont montré l’émergence d’un pic tonal à StD = 4.5 pour Pratio = 1.85 (cf
figure 4.4 cas Base). D’autres mesures acoustiques pertinentes au même point de fonction-
nement ont été faites en obstruant séparément la lèvre supérieure et la lèvre inférieure.
Marsan et al. [60] démontrent ainsi que l’émergence du bruit tonal provient essentiellement
de la lèvre supérieure à un StD = 4.5 comme le montre la figure 4.4.

Figure 4.4 Mise en évidence du rôle de la lèvre supérieure dans l’émergence du
bruit tonal à StD = 4.5 (Pratio = 1.85). [60]

Ce constat montre que la contribution de la lèvre supérieure à l’émission du bruit tonal en
champ lointain domine celle de la lèvre inférieure. Ce constat a permis de concentrer les
études numériques et expérimentales sur l’écoulement dans cette région de la vanne dans
le cadre du projet SOFTAIR.

4.2.3 Visualisation de l’écoulement par technique Schlieren
La technique de visualisation Schlieren a été utilisée dans le cadre du projet SOFTAIR
afin de visualiser la structure de l’écoulement dans la vanne. Cette technique repose sur
la déviation d’un faisceau de rayons lumineux en raison des gradients de densité. Ceci est
rendu possible dans la vanne bidimensionnelle grâce à des hublots (fenêtre optique sur la
figure 4.5) placés proche de la marche. La figure 4.5 illustre le montage adopté pour la
visualisation.

Les visualisations Schlieren menées par Charlebois-Ménard et al. [17] et Marsan et al. [60]
ont pu caractériser l’écoulement pour différentes altitudes de vol. La figure 4.6 montre
l’évolution du jet lors du remplissage du réservoir.
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Figure 4.5 Vue du montage Schlieren [60]

Pour des ratios de pression Pratio > 1.85, le jet est un jet supersonique sous-détendu. Il est
d’abord complètement détaché de la paroi (Pratio = 6). Il se courbe progressivement vers la
paroi (Pratio = 5.3, 4.5), puis il se ré-attache en même temps que sa vitesse diminue. Il finit
par être transsonique (Pratio = 1.85) puis complètement subsonique. Le comportement du
jet lors du remplissage est atypique. La compréhension de ce phénomène nécessite d’autres
données (pression, vitesse) afin d’expliquer la raison de la courbure du jet. Une approche
numérique dont le chapitre 5 fait l’objet est nécessaire pour une meilleure compréhension
des phénomènes présents lors du remplissage du réservoir. Des simulations de type RANS
sur les ratios de pression marqués en vert sur la figure 4.6 sont prévues dans le chapitre
suivant.

Concernant les deux ratios de pression cibles du projet SOFTAIR (1.85 et 4.5), des analyses
de la structure de l’écoulement ont été menées. La figure 4.7 représente la structure du jet
observée côté lèvre supérieure aux deux ratios de pression ciblés dans le cadre du projet
SOFTAIR.
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Figure 4.6 Evolution du jet au cours du remplissage [17]

Figure 4.7 Images Schlieren côté lèvre supérieure pour deux rapports de pres-
sion considérés dans le projet SOFTAIR [60] : (a) Pratio = 4.5, (b) Pratio = 1.85

Les clichés Schlieren montrent que le jet côté lèvre supérieure à Pratio = 4.5 est superso-
nique sous-détendu et largement détaché par son interaction avec la marche. Des ondes
de chocs (normales/obliques) se forment au niveau des arêtes à l’amont de la marche et
se reflètent sur la couche de mélange (Zones A et B sur la figure 4.7(a)) L’angle du jet est
contrôlé par l’angle de la partie montante de la marche. Cependant, la frontière supérieure
du jet issue du joint en aval de la lèvre du papillon impacte la paroi du papillon (zone
représentée en flèche).

Pour Pratio = 1.85, le jet est transsonique du côté de la lèvre supérieure. Un train de chocs
est à peine visible en amont de la marche (zone A figure 4.7(b)). Une zone subsonique
existe à proximité de la paroi dans le coin en amont de la marche et permet à l’écoule-
ment de dévier sans qu’il n’y ait de cellule de choc. L’écoulement redevient supersonique
compte-tenu de la forme de la marche. Marsan et al. [60] estiment que cela donne lieu à
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une structure de choc au sommet de la marche montante (zone C) constituée de deux chocs
obliques et un choc normal (zone D). Une succession de zones de détente et de choc existe
en aval de la structure identifiée de façon similaire à un jet sous-détendu, et s’explique par
la réflexion de ces structures sur la couche de cisaillement [4] (zone B). Au dessous de ces
structures, ils retrouvent bien une zone de décollement sur la surface de la marche similai-
rement à celle observée dans l’étude de Kozato et al. [49] mais bien plus mince. Marsan et
al. [60] observent que cette partie décollée est instationnaire en oscillant périodiquement
de haut en bas causant un lâcher tourbillonnaire. Ce lâché impacte périodiquement l’onde
de détente au niveau de la partie descendante de la marche. Celle-ci disparaît puis apparaît
périodiquement. Ils suggèrent ainsi l’existence d’une boucle de rétroaction qui se crée par
la présence même de la marche et la nature de l’écoulement. La zone E représente le fan
de détente qui se produit lors du passage à la partie descendante de la marche.

Concernant l’écoulement du côté de la lèvre inférieure, la figure 4.8 représente les images
Schlieren enregistrées pour les mêmes ratios de pression détaillés auparavant. Pour Pratio =

4.5, le jet est supersonique sous-détendu, attaché à la paroi. Dans cette zone, les struc-
tures supersoniques sont similaires à celles observées dans un jet libre sous-détendu. Pour
Pratio = 1.85, la taille des cellules de choc et de détente est beaucoup plus petite qu’à
Pratio = 4.5. Le jet est toujours attaché à la paroi et des demi-cellules de choc en dia-
mant sont visibles. Dans les deux cas, le jet du côté de la lèvre inférieure est attaché tout
le temps à la paroi. Aucune structure particulière de l’écoulement n’est observée, et les
mécanismes de susceptibles de la génération du bruit sont donc similaires à ceux d’un jet
subsonique pariétal.

Figure 4.8 Images Schlieren côté lèvre inférieure pour 2 configurations de la
vanne :(a) Pratio = 4.5, (b) Pratio = 1.85

Marsan et al. [59] ont étudié de façon plus approfondie les clichés Schlieren enregistrés
par Charlebois-Ménard et al. [17] et Marsan et al. [60] pour la configuration du bruit
tonal (Pratio = 1.85) du côté de la lèvre supérieure. À l’aide d’une technique basée sur des
analyses en ondelettes, ils identifient une boucle de rétroaction qui diffère de celle proposée
par Marsan et al. [60]. La figure 4.9 représente le conditionnement croisé bidimensionnel
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normalisé de l’intensité des pixels à StD = 4.5 pour différents clichés espacés d’un temps
∆t. Toujours du côté de la lèvre supérieure, les structures cohérentes issues de la couche
de mélange perturbent le choc en lambda sur la première rampe de la marche du corps de
vanne. Cela génère des ondes de compression dans le jet qui voyagent en amont jusqu’à ce
qu’elles atteignent le joint du papillon. L’onde de compression située à x/L = -0.53 (-6∆t)
se déplace en amont et fusionne avec d’autres ondes de compression situées à x/L = -0.6.
La couche de cisaillement est ensuite à nouveau excitée en changeant de signe avec le
déplacement des ondes de compression (image à -2∆t face à +3∆t). Les tourbillons sont
par la suite convectés en aval en augmentant l’intensité du choc en lambda (à partir de
-3∆t) qui libère à son tour des ondes de compression qui voyagent en amont, fermant ainsi
la boucle de rétroaction constatée.

Résumé

Dans ce chapitre, une brève revue de la campagne expérimentale menée dans le
cadre du projet SOFTAIR a été présentée. Des mesures de pression pariétale des
deux côtés du papillon ont été enregistrées et seront comparées aux résultats des
simulations numériques. Les visualisations Schlieren ont révélé un comportement
atypique du jet lors du remplissage du réservoir. Ces visualisations expérimentales
très localisées pourront être enrichies par une étude numérique qui fera l’objet
de cette thèse dans le but de comprendre d’une manière plus approfondie et
plus globale l’écoulement à travers la vanne. En particulier des simulations de
nature instationnaires à ordre élevé pourraient permettre de mieux comprendre
la boucle de rétroaction suggérée par les plus récents travaux expérimentaux [59, 60].

Points à retenir :
– Base de données expérimentales issue de SOFTAIR (pression statique et dy-

namique, bruit en champ lointain et visualisations Schlieren).
– Boucles de rétroaction suggérées qui restent à confirmer par les travaux nu-

mériques.
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Figure 4.9 Conditionnement croisé bidimensionnel normalisé de l’intensité des
pixels à l’aide d’événements de référence détectés au point noir à StD = 4.5 pour
différents ∆t. Les résultats sont normalisés par l’écart-type local. Les contours
indiquent des valeurs égales à 1 (solide) ou -1 (en pointillés). [59]
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CHAPITRE 5

Calculs RANS et analyse aérodynamique

Dans le projet SOFTAIR, deux campagnes de calculs RANS avaient été réalisées [18, 60].
La première avait servi au début à dimensionner le banc 2D rectangulaire et comparer les
écoulements dans la vanne 3D circulaire aux deux ratios de pression cibles de l’étude (1.85
et 4.5). Une deuxième campagne avait été réalisée au point de fonctionnement de 17,000
pieds (Pratio = 1.85), pour comparer aux premières mesures et initialiser les premiers
calculs LES (cf chapitre 6).

Dans le cadre de cette thèse, une série de calculs RANS a été réalisée sur la vanne en
configuration bidimensionnelle pour étudier la sensibilité des calculs au point de fonc-
tionnement et pour confirmer les différents régimes d’écoulements observés lors des essais
Schlieren filmé à haute vitesse [17, 60] et détaillés dans le chapitre 4. Les simulations RANS
menées par Marsan et al. [60] et Chauvin et al. [18] sont améliorées dans ces travaux de
thèse pour s’approcher plus des conditions expérimentales réelles.

Des simulations RANS ont été lancées avec différents ratios de pression. Les résultats
de ces simulations sont comparés aux données expérimentales obtenues sur le banc 2D
rectangulaire ainsi qu’aux calculs théoriques menés par l’auteur. Ce chapitre est organisé
comme suit. En premier lieu, le domaine d’étude ainsi que la topologie du maillage sont
présentés. Ensuite, les paramètres de calculs numériques ainsi que les résultats obtenus
sont développés. Enfin, une synthèse des simulations clôturera cette section.

5.1 Domaine de calcul
La vanne bidimensionnelle sans extrusion dans le plan (y,z) est considérée dans ces cal-
culs. Le réservoir est rajouté à la sortie du canal de la configuration adopté par Marsan et
al. [60] et Chauvin et al. [18] afin d’améliorer la géométrie et s’approcher des conditions
expérimentales comme le montre la figure 5.1. Cette configuration permet d’adopter des
maillages beaucoup plus raffinés et résolus en paroi qu’en configuration 3D (2D extrudé)
sans pour autant augmenter drastiquement les coûts de calcul. Plusieurs ratios de pres-
sion peuvent ainsi être simulés pour une compréhension globale de l’écoulement lorsque la
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Figure 5.1 Domaine d’étude pour les simulations RANS

membrane se rompt. Le réservoir est rajouté avec les mêmes dimensions que sur le banc
2D à la fin du canal pour s’approcher encore plus des conditions de sortie expérimentales.

5.2 Topologie de maillage
Des maillages hybrides non structurés ont été utilisés pour ces simulations comme le montre
la figure 5.2 avec un zoom sur la lèvre supérieure. Le but de ces calculs est de capter de

Figure 5.2 Vue du maillage zoomé sur la lèvre supérieure

façon optimale tous les phénomènes aérodynamiques qui se produisent lors du remplissage
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du réservoir. Le maillage est très raffiné et uniforme sur la largeur de la conduite et tout
autour du papillon de façon à bien suivre l’écoulement notamment pour les grands ratios
de pression où le jet côté lèvre supérieure se détache de la paroi et demeure incliné [17].
Le tableau 5.1 résume les paramètres importants de ce maillage.

Cellules 9M
Taille minimale des triangles 0.05 mm

Couches de prismes 7
y+ max 1

Taux d’expansion 1.6
Tableau 5.1 Paramètres du maillage 2D utilisé pour les simulations RANS

5.3 Ratios de pression considérés et paramètres de cal-

cul
Dans le but de comprendre l’évolution de l’écoulement dans la vanne et surtout le com-
portement des jets, les ratios de pression simulés sont représentés à la figure 4.6. Ces
ratios ont été choisis à des temps critiques du remplissage du réservoir notamment peu
après la rupture de la membrane où le jet côté lèvre supérieure est complètement décollé
(Pratio = 6) en passant par des ratios où le jet commence à se courber (Pratio = 5.3 et 4.5)
jusqu’à ce qu’il se recolle à la marche (Pratio = 1.85 : configuration du bruit tonal).

Les simulations RANS sont réalisées avec le code ANSYS-CFX 17.0. Le schéma numérique
de CFX “High Resolution” est choisi pour les équations d’advection tandis qu’un schéma
du premier ordre est préféré pour stabiliser les équations des variables turbulentes. L’air
est considéré comme étant un gaz parfait. Pour la modélisation de la turbulence, le modèle
de fermeture k−ω SST est préféré au modèle k− ϵ suite à un meilleur accord avec les me-
sures [102]. A l’amont, les pression et température totales du laboratoire sont prescrites sur
l’hémisphère d’entrée. La pression du réservoir correspondant au ratio de pression consi-
déré est fixé en aval du réservoir comme condition de sortie (cf figure 5.1). Une condition
d’adhérence à la paroi est imposée sur toutes les parois solides du domaine. La convergence
est obtenue lorsque la valeur des résidus atteint 10−5.
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5.4 Résultats
5.4.1 Convergence
Étant donné la densité du maillage, un pas de temps ∆t = 8× 10−5 s (non physique) plus
petit que celui prescrit automatiquement par CFX est imposé en premier ordre. Ce pas de
temps est de nouveau automatique au bout de la 500me itération au premier ordre lorsque
les résidus commencent à diminuer et à se stabiliser comme le montre la figure 5.3. Les
résidus sont stables après le passage au deuxième ordre et la solution converge.

Figure 5.3 Convergence de la solution RANS

5.4.2 Évolution de la structure de l’écoulement sur la lèvre supé-

rieure
La figure 5.4 représente les iso-contours du nombre de Mach moyen et de pression moyenne
sur la lèvre supérieure pour tous les ratios de pression étudiés.

On constate que pour les grands ratios de pression, le jet est sous-détendu supersonique.
Pour le plus grand ratio de pression Pratio = 6, le nombre de Mach atteint localement
des valeurs supérieures à 3. Plusieurs chocs et détentes peuvent aussi être observés après
l’étranglement de l’écoulement sous le joint du papillon. Le choc dû à l’impact du jet
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(a) Pratio = 1.85 (b) Pratio = 1.85

(c) Pratio = 4.5 (d) Pratio = 4.5

(e) Pratio = 5.3 (f) Pratio = 5.3

(g) Pratio = 6 (h) Pratio = 6

Figure 5.4 Iso-contours du nombre de Mach moyen (à gauche) et de pression
moyenne (à droite) sur la lèvre supérieure. Iso-surfaces de M = 1 en noir.

sur le papillon est aussi visible. La présence d’une zone de recirculation à la fois entre le
joint et la partie aval du papillon ainsi que sous la partie décollée du jet sur la marche
est constatée. Ce décollement du jet est causé par un gradient de pression adverse causé
par le choc oblique pour tous les ratios de pression étudiés. Il est à noter aussi que la
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zone de recirculation située sur la marche possède une vitesse assez élevée (M > 0.8 pour
Pratio = 6). Pour Pratio = 6, la zone de recirculation étant transsonique, elle crée un éventail
de détente en atteignant la rampe descendante de la marche qui attire le jet et cause sa
courbure. Pour Pratio = 5.3 et 4.5, cette recirculation génère un gradient de pression
latéral qui exerce une force centripète sur le jet qui est semblable à l’effet de courbure
d’un jet sur une surface convexe [85]. Sous l’effet de cette force, le jet est attiré et s’incline
jusqu’à ce qu’il recolle à la paroi. Ceci explique l’inclinaison du jet observée sur les deux
figures 5.4 et 4.6. Pour Pratio = 1.85, le jet est sous-détendu transsonique. La résolution
du maillage pour cette simulation permet de constater une régularité dans les chocs en
lambda qui se produisent en amont de la marche tout juste après le premier éventail de
détente en comparaison avec les travaux précédents [60]. Trois de ces derniers existent en
dessus de la zone décollée. Ceci est expliqué par les variations de pression et vitesse que
subit l’écoulement à l’encontre de la partie montante de la marche et qui sera développé
dans les analyses Schlieren au prochain paragraphe. Une série de chocs normaux existe
après le ré-attachement du jet où le nombre de Mach diminue pour atteindre l’unité avant
d’augmenter lorsque l’écoulement arrive à la partie descendante de la marche caractérisée
par le dernier éventail de détente.

Une analyse plus approfondie de la structure de l’écoulement sur la lèvre supérieure est
donnée avec des observations de gradients de densité numériques dans la direction de
l’écoulement (cf figure 5.5).

En effet, pour les forts ratios de pression où la détente qui se produit tout juste après le
joint est grande, une comparaison des calculs théoriques avec les simulations et mesures
peut être faite. Le prochain paragraphe détaille les différents éléments nécessaires pour les
calculs théoriques.

Calculs théoriques et comparaisons

On peut modéliser l’écoulement sur la marche côté lèvre supérieure de la vanne comme une
rampe montante, une ligne droite et une rampe descendante. On suppose un écoulement
2D libre d’un jet sur la marche pour simplifier les calculs en considérant l’air comme un gaz
parfait. L’écoulement est ainsi supposé attaché et le flux est infini au dessus de la paroi,
c’est à dire que l’on néglige dans ce type d’approche le confinement par le jet. La pression
du jet est supposée égale à la pression au sein du réservoir. On suppose aussi un milieu
1 étranglé sous le joint M1 = 1. Le milieu 2 représente les propriétés de l’écoulement
à l’entrée de la marche. L’illustration 5.6 schématise le problème et les simplifications
utilisées pour le calcul théorique.
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(a) Pratio = 1.85 (b) Pratio = 1.85

(c) Pratio = 4.5 (d) Pratio = 4.5

(e) Pratio = 5.3 (f) Pratio = 5.3

(g) Pratio = 6 (h) Pratio = 6

Figure 5.5 Comparaison des clichés Schlieren sur la lèvre supérieure. A gauche
les gradients de densité numériques et à droite les visualisations Schlieren expé-
rimentales [60]

Figure 5.6 Schéma représentant les simplifications du calcul théorique

Des calculs préliminaires sur la déviation de l’écoulement à la sortie du jet (première
détente sur la figure 5.6) et sur la marche peuvent être calculés. Concernant la première
détente de l’écoulement ω◦, on calcule tout d’abord le rapport de pression à la sortie du
papillon avec la pression totale P2/P02 d’après la relation suivante pour calculer la détente
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2D [104] :

Pratio =
P2

P1

=
P2

P02

P02

P01

P01

P1

(5.1)

avec P02

P01
= 1 (isentropique). Pratio étant connu et P01

P1
est fonction de M1 = 1, le rapport

P2

P02
peut être ainsi calculé et interpolé dans les tables isentropiques de détente pour avoir

le nombre de Mach à la sortie M2 et l’angle de détente ω (cf Annexe A). Les valeurs de M2

et ω sont donnés dans les deuxième et troisième colonnes du tableau 5.2 respectivement
pour tous les ratios de pression considérés.

Après la première détente, l’écoulement avec les propriétés M2 et P2 arrive à la rampe
montante de la marche d’angle θ. Un empilement d’ondes de Mach se forment et s’inter-
sectent pour former un choc oblique. Connaissant les nombres de Mach à l’entrée de la
marche (milieu 2) qui sont donnés par la deuxième colonne du tableau 5.2 pour les ratios
de pression d’intérêt, on peut calculer l’angle que fait le premier choc oblique ainsi que la
vitesse de l’écoulement leaprès passage du choc [104] (voir figure 5.7).

Figure 5.7 Géométrie du premier choc oblique considéré

L’angle du choc oblique β peut être calculé avec l’équation ci-dessous :

tan θ =
2
(︁
M2

1 sin
2 β − 1

)︁
tan βM2

2

(︁
γ + cos(2β)

)︁
+ 2

(5.2)

avec M2 le nombre de Mach du milieu 2 en entrée de la rampe, θ l’inclinaison de la
rampe et γ la constante des gaz parfaits (γ = 1.4 pour l’air). Pour déterminer la vitesse de
l’écoulement après la déviation (M3), la décomposition du choc oblique en ses composantes
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normales Mn2 et Mn3 doit être d’abord effectuée selon les expressions suivantes :⎧⎪⎪⎪⎨⎪⎪⎪⎩
M2n =M2 sin β

M3n =

⌜⃓⃓⎷1 +
(γ−1)M2

n2

2

γM2
n2 −

γ−1
2

=M3 sin(β − θ)
(5.3)

Le graphique donné par la figure 5.8(a) (β = f(θ)) montre que pour un certain θ < θmax,
deux solutions peuvent être envisagées. La première et la plus commune [104] consiste à
avoir un angle de déviation β plus petit et appelée choc faible représenté par la figure 5.8(c).
La deuxième conduit à un β plus grand appelée choc fort montré à la figure 5.8(b).
Ce graphique met aussi en évidence l’existence d’un angle θmax pour chaque nombre de
Mach M2. Si θ > θmax, aucun choc oblique n’est possible et un choc détaché se forme
au lieu en amont de la rampe comme montré à la figure 5.8(d). Pour Pratio = 1.85, le

Figure 5.8 Les différentes solutions pour les chocs obliques en fonction de
θ [104]

ratio générant le bruit tonal de la vanne étudiée, le nombre de Mach à l’entrée de la
marche est de 1.4. Connaissant l’inclinaison de la marche, le calcul de l’angle β par le
graphique 5.8 n’est pas possible car θ ≫ θmax. Un choc détaché se forme (cas (d) de la
figure 5.8). Ceci rend donc l’approximation de l’écoulement par calcul assez complexe.
Cela justifie l’approche numérique qui est employée pour ce point de fonctionnement. Par
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contre, d’autres ratios de pression plus grand (régime supersonique) peuvent être modélisés
par des calculs approximatifs basés sur les analyses précédentes.

En continuant dans le sens de l’écoulement vers le milieu 4, l’écoulement se retrouve face
à une rampe descendante qui l’oblige à tourner de façon isentropique [101]. Un éventail
de détente est généré étant donné que l’écoulement est toujours supersonique. Ce éventail
permet à la pression statique de diminuer graduellement tout en accélérant la vitesse de
l’écoulement [47]. La figure 5.9 montre la géométrie du éventail de détente obtenu dans ce
cas.

Figure 5.9 Géométrie du éventail de détente

Connaissant M3, l’inclinaison du éventail peut être calculée à partir des tables de dé-
tente [104]. L’angle de l’éventail de Prandtl-Meyer quant à lui définit l’angle entre la pre-
mière et la dernière onde de Mach comme représenté à la figure 5.9 avec ζ3 = µ3 − µ4 + θ.
L’angle de la première onde de Mach est défini par µ3=sin−1(1/M3) et l’angle de la der-
nière onde de Mach dans le milieu 4 est donné par µ4=sin−1(1/M4). Les calculs faits dans
le milieu 5 suivent la même démarche décrite précédemment avec un éventail de détente
qui apparaît dans la partie descendante de la marche. La dernière partie ou l’écoulement
est dévié à l’horizontale après la détente n’est pas considérée dans les calculs théoriques
étant donné que le jet reste décollé après le dernier éventail de détente pour tous les ratios
de pression (figure 5.4).

Les différents paramètres cités dans cette section sont aussi résumés dans le tableau 5.2.
Ces paramètres sont aussi comparés sur la figure 5.5 pour les différents ratios de pression.

On remarque que les valeurs calculées dans le tableau 5.2 s’approchent de celles obtenues
par les simulations RANS et mesurées par la technique Schlieren. La différence observée
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Pratio M2 ω◦ β◦ M3 µ◦
3 ζ◦3 M4 µ◦

4 ζ◦4 M5 µ◦
5

1.85 1.48 11.32 - - - - - - - - -
4.5 2.07 28.33 43 1.51 82.94 38.59 2.02 59.34 29.28 2.61 45.05
5.3 2.17 30.95 42 1.6 77.35 36.07 2.12 56.28 28.64 2.75 42.64
6 2.24 32.76 41 1.66 74.08 34.74 2.19 54.33 28.10 2.84 41.23
Tableau 5.2 Paramètres de l’écoulement calculés théoriquement pour la lèvre
supérieure

peut être expliquée par les hypothèses de calculs simplificatrices qui supposent que la
dernière onde de Mach de la première détente n’atteint pas la partie montante de la
marche qui génère le choc oblique.

Pour le ratio de pression d’intérêt (1.85), un train de chocs est présent tout de suite après
la première détente de l’écoulement. Ce train de chocs sert à ajuster la pression du jet à
celle du réservoir. Autre chose à remarquer pour Pratio = 1.85 est la régularité des chocs en
lambda observée sur le début de la marche (partie encadrée sur la figure 5.5a et représentée
en zoom sur la figure 5.10).

Figure 5.10 Zoom sur la zone de choc en lambda (gradients de densité selon
y) pour Pratio = 1.85

Cette répétition est due au premier éventail de détente (encadré en rouge sur la figure 5.10)
qui crée une baisse de pression considérable dans le jet (voir contours de pression de la
figure 5.4), cette détente est réfléchie sur la surface de contact du jet en un choc oblique
qui régule la pression du jet à la pression du conduit mais cause cependant le décollement
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de la couche limite créée par ce gradient de pression adverse. La réflexion de ce premier
choc oblique sera donc nécessaire pour réajuster l’écoulement à l’horizontale et un choc
normal se produit pour rendre l’écoulement subsonique car il n’y a pas de solution pour
obtenir la bonne direction de l’écoulement. Cette combinaison de choc donne forme à une
structure de choc en lambda telle que décrite par Viswanath [108]. La zone subsonique en
aval du choc normal est en effet existante sur les iso-contours du nombre de Mach moyen
(figure 5.4). Dans la zone située en dessous du point triple, l’écoulement est encore superso-
nique et la zone décollée commence à se ré-attacher à la paroi en créant une surface convexe
entraînant la formation d’un éventail de détente qui fait baisser la pression à nouveau. Un
choc oblique (réflexion de la détente) sera nécessaire pour réajuster la pression et le même
processus décrit précédemment se répète formant un nouveau choc en lambda. Au final,
trois chocs en lambda se forment sur la marche jusqu’à ce que l’écoulement redevienne
sonique et aucun ajustement de pression ne sera ainsi nécessaire. Une légère accélération
est remarquée en aval de la marche là où le dernier éventail de détente apparaît, suivie
d’un décollement avant que l’écoulement se ré-attache à la paroi.

5.4.3 Évolution de la structure de l’écoulement sur la lèvre infé-

rieure
Concernant la lèvre inférieure, l’écoulement est plus stable sur la paroi du fait que la
détente se produit après la marche. Ainsi, le comportement obtenu est celui d’un simple
jet pariétal comme le montre la figure 5.11.

Ce jet est supersonique pour les forts ratios de pression (Pratio = 4.5, 5.3, 6) avec quelques
zones de décollement qui sont dues aux différents chocs qui créent des gradients de pression
adverses. Seul le cas Pratio = 1.85 présente un jet pariétal subsonique avec quelques poches
soniques. Contrairement à la lèvre supérieure, le jet tend à rester attaché lors de la première
détente du fait que la sortie de la tuyère, représentée par l’aval du papillon et la partie
descendante de la marche, est inclinée avec un angle -θ (on rappelle que θ est l’angle de la
marche). Cette inclinaison négative contre l’effet de l’angle d’expansion ω. Ainsi le jet se
détache légèrement pour les forts ratios de pression car le jet est fortement sous-détendu
(Pratio =4.5, 5.3, 6) ou reste attaché pour les faibles ratios de pression Pratio = 1.85 comme
le montre la figure 5.12.

L’évolution de la structure globale de l’écoulement dans la vanne étant décrite, la prochaine
sous section compare l’évolution de la pression statique moyenne sur les deux lèvres du
papillon calculée par les simulations et mesurée sur le banc rectangulaire 2D lors du rem-
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(a) Pratio = 1.85 (b) Pratio = 1.85

(c) Pratio = 4.5 (d) Pratio = 4.5

(e) Pratio = 5.3 (f) Pratio = 5.3

(g) Pratio = 6 (h) Pratio = 6

Figure 5.11 Iso-contours du nombre de Mach moyen (à gauche) et de pression
moyenne (à droite) sur la lèvre inférieure. Iso-surfaces du nombre de MachM = 1
en noir.

plissage du réservoir.
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(a) Pratio = 1.85 (b) Pratio = 1.85

(c) Pratio = 4.5 (d) Pratio = 4.5

Figure 5.12 Comparaison des clichés Schlieren sur la lèvre inférieure. À gauche
les gradients de densité numériques et à droite les visualisations Schlieren expé-
rimentales

5.4.4 Évolution de la pression statique pariétale moyenne sur les

deux lèvres du papillon
Dans cette partie, les pressions statiques moyennes pariétales sont comparées aux mesures
sur le banc rectangulaire 2D (cf figure 5.13). Le lecteur est référé au chapitre 4 section 4.2
pour les détails des mesures et la position des capteurs. Pour Pratio = 1.85, une simulation
RANS sans le réservoir déjà existante est comparée avec le présent calcul et les mesures
expérimentales. Sur la lèvre supérieure, on ne remarque pas de grandes différences entre les
deux configurations. En général, un bon accord avec les mesures est obtenu. Cependant, un
meilleur comportement est remarqué au niveau du dernier éventail de détente en aval de la
marche. De même pour la lèvre inférieure où les deux configurations sont quasi-identiques.

Pour les forts ratios de pression, comme déjà vu précédemment, l’écoulement est fortement
instationnaire avec une forte succession de chocs, détentes et décollements qui rendent la
comparaison avec les données expérimentales délicate. Cependant, les courbes de pression
suivent la tendance des mesures avec quelques coïncidences.
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(a) Pratio = 1.85 (b) Pratio = 1.85

(c) Pratio = 4.5 (d) Pratio = 4.5

(e) Pratio = 5.3 (f) Pratio = 5.3

(g) Pratio = 6 (h) Pratio = 6

Figure 5.13 Pressions statiques pariétales moyennes pour tous les ratios de
pression. A gauche lèvre supérieure, à droite lèvre inférieure.



86 CHAPITRE 5. CALCULS RANS ET ANALYSE AÉRODYNAMIQUE

Résumé

Forts ratios de pression : 6, 5.3, 4.5
– Jets supersoniques sous-détendus décollés de la paroi.
– Ré-attachement et courbure dus à un gradient de pression latéral généré par

la zone de recirculation à haut nombre de Mach.
– Bonne reproduction des angles de chocs et d’expansions calculés théoriquement

pour la lèvre supérieure.
Faible ratio de pression : 1.85

– Zone d’interaction choc/couche limite à l’origine des chocs en lambda.
– Mise en évidence d’une régularité dans les cellules de choc en lambda sur la

marche.
– Bonne reproduction des angles de chocs et d’expansions calculés théorique-

ment.
– Légère amélioration sur les courbes de pression pariétale moyenne par rapport

à une configuration sans réservoir sur le dernier éventail de détente côté lèvre
supérieure.

5.5 Conclusions
Plusieurs simulations RANS ont été réalisées sur la vanne en configuration 2D avec le
réservoir. Le maillage utilisé est fin et résolu en paroi ce qui a permis de capter tous
les phénomènes aérodynamiques présents dans les jets. Ces simulations ont révélé une
structure complexe pour les forts ratios de pression côté lèvre supérieure. Ils ont aussi
permis de comprendre le comportement des jets grâce à des observations de l’écoulement.
Il a été montré que la zone de recirculation à haute vitesse en dessous du jet joue un rôle
primordial sur la courbure de ce dernier côté lèvre supérieure. D’autre part, les gradients
de densité simulés se comparent bien avec les mesures Schlieren et les calculs théoriques.
Ainsi, à la lueur de ces calculs, un maillage similaire sur les marches devrait être adopté
pour les prochaines simulations LES dans le but de mieux capter l’acoustique rayonnée.
Le prochain chapitre mettra l’accent sur les différentes améliorations et modifications
des simulations LES qui ont abouti à une configuration finale retenue pour les calculs
numériques à ordre élevé.
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CHAPITRE 6

Simulations LES de la vanne papillon

Ce chapitre résume tous les calculs LES réalisés sur la vanne. Les modifications de géomé-
trie et de maillage qui ont abouti à la configuration finale retenue pour les calculs à ordre
élevé seront développés dans la première partie. L’étude aéroacoustique de cette dernière
et les résultats qui en découlent sur deux épaisseurs de domaine différentes 0.1D (sec-
tion 6.2) et 0.3D (section 6.3) seront présentés par la suite. Enfin, une synthèse générale
des résultats clôturera ce chapitre.

6.1 Résumé des différentes améliorations effectuées
6.1.1 Paramètres numériques généraux
Les simulations LES sont réalisées avec le code de recherche AVBP 7.1 conjointement
développé par le CERFACS et l’IFPEN [65, 83, 93]. L’air est supposé compressible et
considéré comme un gaz parfait. Les équations de Navier-Stokes filtrées spatialement sont
résolues et un terme de viscosité de sous-maille permet de fermer le modèle. Dans toutes
les simulations réalisées, le modèle de sous-maille WALE est utilisé. Ce dernier est adapté
aux couches de mélange et aux écoulements pariétaux. A l’instar des calculs RANS, la
température et la pression totale sont prescrites sur l’hémisphère d’entrée et une condition
de non glissement est utilisée sur toutes les parois solides. Les conditions aux limites sont
traitées par une extension tridimensionnelle des conditions aux limites caractéristiques de
Navier-Stokes (NSCBC 1) locales unidimensionnelles non visqueuses (LODI 2) en pression
totale (Pt) et température totale (Tt) [75, 41, 68]. Une zone éponge a été prévue en sortie
pour atténuer les réflexions. Des maillages hybrides non structurés avec un y+ = 3 moyen
sur les marches sont utilisés avec une condition de périodicité sur les parois latérales. Le
schéma numérique utilisé est celui de Lax Wendroff [50], deuxième ordre en temps et en
espace. L’initialisation est faite à partir des solutions RANS. Au total, trois configurations
ont été adoptées avant d’arriver à la configuration finale sur laquelle une simulation LES
en ordre élevé a été lancée. Le tableau 6.1 résume les différents paramètres de ces trois
configurations qui sont représentées à la figure 6.1.

1. Navier-Stokes Characteristic Boundary Conditions
2. Local One-Dimensional Inviscid

89
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Configuration Conduit long Conduit court Réservoir

Conditions aux limites Entrée(Pt, Tt)
Sortie Ptank, non réfléchissante

Entrée(Pt, Tt)
Sortie Ptank, NSCBC

Entrée(Pt, Tt)
Sortie Ptank, NSCBC

Schéma numérique LW LW LW
Modéle de sous-

maille (SGS) WALE WALE WALE

Maillage Hybride (tétraédrique+prismes)
y+max = 3, cellules=60 M

Hybride (tétraédrique+prismes)
y+max = 3, cellules=87 M

Hybride (tétraédrique+prismes)
y+max = 3, cellules=155 M

Tableau 6.1 Paramètres numériques pour les différentes configurations adop-
tées avant le passage à l’ordre élevé

Figure 6.1 Domaine numérique des différentes configurations de vanne adop-
tées

6.1.2 Premier calcul : conduit long
Dans le cadre du projet SOFTAIR, une première LES avait été réalisée par Marsan et
al. [60] avec un conduit long et une condition de non réflexion en sortie de tuyau. Cette
stratégie reproduit ce qui a été adoptée dans le début des mesures expérimentales afin de
se concentrer et d’étudier l’écoulement seulement dans la zone des deux jets sans que le
conduit n’influence les résultats aéroacoustiques. Cette approche a permis d’avoir une idée
générale de la structure de l’écoulement à travers la vanne (cf section 2.1 du chapitre 2).
Concernant le maillage, le raffinement était inclus dans la zone des jets et un fort déraffine-
ment était adopté jusqu’à la sortie (cf figure 6.4). Une taille de cellule moyenne de 14 mm
avait aussi été utilisé en entrée et dans le conduit jusqu’à la frontière de sortie. Cette taille 3

3. déterminée selon le schéma de résolution (cf section 3.7)
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ne permettait pas de transmettre les ondes acoustiques au delà de StD = fD/c = 2 avec
f la fréquence de coupure du maillage, D le diamètre de la vanne et c la vitesse du son
dans le milieu (cf figure 6.2a). En sortie, le déraffinement du maillage avec les conditions
aux limites LODI garantit qu’aucune onde acoustique réfléchie ne rentre dans le domaine
numérique.

Cependant, durant la première campagne d’essais dans le cadre du projet SOFTAIR, il
s’est avéré qu’en optant pour un conduit plus court les spectres acoustiques étaient influen-
cés. D’autre part, il a été remarqué que la géométrie du joint était sensiblement différente
de celle simulée. Une différence d’environ 0.3 mm en longueur a été reporté comme le
montre la figure 6.3. Toutes ces observations ont entraîné les améliorations successives du
modèle de calcul décrites dans les sections suivantes.

6.1.3 Modifications de la géométrie et du maillage : conduit court

et réservoir
Première modification topologique : conduit court

Afin de mieux représenter le banc expérimental et les résultats obtenus, des modifications
de géométrie et de maillage ont été réalisées. Dans un premier temps, le joint du papillon a
été allongé de 0.3 mm. La figure 6.3 superpose les points mesurés sur le papillon de la vanne
expérimentale (en rouge) et ceux utilisés pour les calculs numériques. En vert est représenté
le papillon de la première simulation LES et en orangé, celui modifié pour la simulation
actuelle. On remarque que les points expérimentaux sont maintenant superposés avec le
profil de la configuration avec conduit court.

Dans un deuxième temps, la longueur du conduit a été ramenée à la longueur réelle du
banc expérimental comme représenté sur la figure 6.2b. L’épaisseur du mur de l’entrée a
aussi été modifiée pour refléter le banc expérimental. Ceci se remarque en comparant les
convergents d’entrée des figures 6.2a et 6.2b.

Côté maillage, des zones de raffinements successifs ont été prévues proche de la marche
et une taille de cellule moyenne en conduit de 1.42 mm est atteinte (cf figure 6.4c). Cette
taille permet de propager des nombres de Strouhal allant jusqu’à 6.1 dans le conduit qui
couvrent la plage de Strouhal d’intérêt 4.5 afin de voir l’influence acoustique du conduit
court (cf figure 6.2b).

Bien que ces modifications permettent de s’approcher des conditions expérimentales, le
principal inconvénient de cette configuration est les poches à vitesses négatives provenant
du sillage du papillon qui sont convectées en aval vers la sortie, comme indiqué sur les
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(a) Première configuration avec conduit long 2015 [60, 17]

(b) Première amélioration avec conduit court 2018

(c) Deuxième amélioration avec réservoir

Figure 6.2 Coupure du maillage en StD pour les différentes configurations pré-
liminaires étudiées
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Figure 6.3 Rallongement du joint du papillon de la vanne

contours du nombre de Mach dans le plan médian de la vanne (figure 6.5b). Bien que la
condition aux limites NSCBC soit imposée et permette la propagation acoustique, cette
recirculation amplifie la réflexion en sortie du conduit et modifie son impédance qu’il est
difficile de contrôler numériquement avec les paramètres de relaxation imposés. 4

Cette zone n’existait pas dans la configuration du conduit long à cause du fort déraffine-
ment imposé à la fin du conduit (figure 6.5a). La condition d’impédance qui amortissait les
ondes acoustiques et donc minimisait les réflexions qui existent sur le banc au niveau de
l’expansion brusque reste toujours inadéquate dans la modélisation numérique. Ce constat
a donc encouragé la deuxième modification topologique qui est décrite dans le paragraphe
suivant.

4. L’impédance acoustique caractérise la résistance d’un milieu au passage d’une onde acoustique. Pour
le cas de la vanne, la condition d’impédance est définie à l’interface entre le canal et le réservoir. Une partie
de l’onde est transmise dans le réservoir tandis qu’une autre partie se réfléchit sur l’interface. L’obtention
de la bonne condition d’impédance dans les configurations sans réservoir est faisable mais serait un peu
délicate car il faudrait faire varier les coefficients de transmission et de réflexion jusqu’à obtention des
bonnes valeurs expérimentales. Dans ce cas, l’ajout du réservoir reste un moyen fiable d’avoir une condition
d’impédance réaliste des conditions expérimentales.
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(a) Vue globale configuration conduit long
(b) Zoom sur le papillon-configuration
conduit long

(c) Vue globale-configuration conduit court
(d) Zoom sur le papillon-configuration
conduit court

(e) Vue globale-configuration réservoir
(f) Zoom sur le papillon-configuration réser-
voir

Figure 6.4 Vues des différents maillages testés

Seconde modification topologique : ajout du réservoir

Les simulations précédentes ne permettent pas de déterminer rapidement la bonne condi-
tion d’impédance en sortie du conduit. Le réservoir a donc été ajouté pour simuler la vraie
condition d’impédance acoustique au niveau de son entrée. La condition limite de sortie
Pres est ainsi appliquée sur le mur du réservoir comme dans les simulations RANS décrites
dans le chapitre précédent avec un coefficient de relaxation 10,000 partiellement réfléchis-
sant. A noter qu’une seule moitié du réservoir est simulée pour pouvoir limiter la taille
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(a) Première configuration avec conduit long [60, 17]

(b) Première amélioration avec conduit court

(c) Deuxième amélioration avec réservoir

Figure 6.5 Iso-contours du nombre de Mach à la section médiane de la vanne
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du maillage. Les figures 6.4e et 6.4f représentent le maillage de la simulation LES avec le
réservoir. Des travaux d’améliorations ont été réalisés sur ce maillage en comparaison avec
les anciennes configurations comme le montre la figure 6.4. Des transitions fluides entre
les différentes zones de raffinement ont été effectuées spécialement du côté des lèvres du
papillon. Un raffinement a aussi été appliqué dans la zone en amont et dans le conduit.
Pour un schéma du deuxième ordre de LW, la taille moyenne des cellules dans ces zones
est maintenant rendue à 0.95 mm. Cette taille permet de propager des ondes acoustiques
allant jusqu’à StD = 8 et StD = 4.5, en aval et en amont (champ proche) du papillon
respectivement (cf figure 6.2c).

La figure 6.5c montre que la zone de recirculation en sortie de tuyau est atténuée et l’écou-
lement se vide dans le réservoir. La figure 6.6 qui trace le profil de vitesse adimensionné
par la vitesse moyenne dans le conduit en fonction du temps de simulation dans l’interface
de sortie confirme aussi ce fait avec des valeurs de vitesse négatives inférieures à celles
obtenues dans le cas de la configuration en conduit court.

(a) Profil de vitesse en sortie pour la configura-
tion du conduit court

(b) Profil de vitesse en sortie pour la configura-
tion avec réservoir en sortie

Figure 6.6 Comparaison des profils de vitesse dans l’interface de sortie des deux
configurations

Seules de petites fluctuations atteignent la condition aux limites de sortie, fournissant ainsi
une définition correcte de la condition de sortie NSCBC.

Dans cette section, les différentes modifications effectuées sur le cas de départ ont été
présentées. Le tableau 6.2 résume ces améliorations. Il peut être déduit que la dernière
configuration représente le meilleur compromis entre les différents cas. Cette configuration
possède un nombre de Strouhal de coupure avoisinant 8 pour le schéma numérique LW. Il
sera vu dans ce qui suit que le passage à l’ordre élevé TTG4A permettra de résoudre des
nombre de Strouhal avoisinant les 10. Bien que le nombre de cellules prévu pour ce maillage
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soit bien supérieur aux deux autres configurations (cf tableau 6.1), ce maillage fin avec des
transitions plus lisses et fluides permettra de bien propager l’acoustique dans le domaine.
De plus, une condition d’impédance à la sortie identique à celle du banc expérimental a
été obtenue. Par conséquent, la configuration du conduit avec réservoir sera donc retenue
pour lancer des simulations à ordre élevé.

Configuration Résolution maillage StD Condition d’impédance en sortie
Conduit long <2 Trop réflechissante
Conduit court 6.1 Trop réfléchissante

Réservoir 8 Condition réaliste (réflexions atténuées)
Tableau 6.2 Résumé des améliorations en termes de maillage et de condition
d’impédance de sortie

6.1.4 Convergence du maillage
Une convergence du maillage pour la configuration retenue a été vérifié aérodynamique-
ment à l’instar de l’étude de Liu et al. [54]. En effet, avant l’obtention du maillage fin de
155 M de cellules avec les transitions fluides, un passage par un maillage 30% plus grossier
(110 M cellules) était nécessaire pour la vérification de la convergence. La figure 6.7 com-
pare les résultats obtenus en termes de champs moyens du nombre de Mach et d’évolution
de pression pariétale moyenne du côté des deux lèvres du papillon.

On remarque tout de suite qu’aucune différence significative n’existe entre les deux maillages
testés. Les champs moyens du nombre de Mach se comparent bien et les pressions statiques
moyennes sont quasi-identiques. Par conséquent, le caractère aérodynamique de l’écoule-
ment n’a pas évolué en raffinant le maillage et la convergence est atteinte. Pour ce qui
suit, le maillage fin à 155 M d’éléments est retenu pour les calculs LES à ordre élevé. Ce
choix est justifié par le fait que le maillage fin possède des zones de transition plus fluides
en entrée et dans le canal. La partie fluctuante sera mieux résolue et on favorise ainsi une
meilleure propagation acoustique dans le domaine.
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(a) Nombre de Mach moyen-lèvre supérieure (b) Nombre de Mach moyen-lèvre supérieure

(c) Nombre de Mach moyen-lèvre inférieure (d) Nombre de Mach moyen-lèvre supérieure

(e) Pression pariétale moyenne-lèvre supérieure (f) Pression pariétale moyenne-lèvre inférieure

Figure 6.7 Comparaison des résultats aérodynamiques moyens pour les deux
maillages testés. Pour les iso-contours du nombre de de Mach : à gauche maillage
fin, à droite maillage grossier.
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Résumé

– Plusieurs améliorations ont été faites en termes de géométrie et maillage sur
la configuration de Marsan et al. [60].

– Configuration avec réservoir retenue pour l’étude instationnaire à ordre élevé
en TTG4A.

– Convergence des champs moyens atteinte sur la configuration choisie.

6.2 Calculs LES : Configuration extrudée à 0.1D en

épaisseur

Pour faire suite aux anciens travaux numériques menés sur la vanne, une simulation à ordre
élevé est lancée tout d’abord sur la même tranche d’épaisseur 0.1D que sur les derniers
calculs. Les résultats obtenus seront comparés aux anciennes configurations. En premier
lieu, les paramètres numériques essentiels seront présentés. Ensuite, une analyse aérody-
namique suivi d’une étude acoustique seront développées pour se consacrer après cela à
une analyse de cohérence. Une synthèse clôturera cette section.

6.2.1 Paramètres numériques
Domaine et conditions aux limites

Le domaine considéré pour cette simulation est la configuration de la vanne extrudée à
0.1D en épaisseur avec réservoir comme le montre la figure 6.8. Les conditions aux limites

Figure 6.8 Domaine et conditions aux limites pour la simulation 0.1D
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sont identiques aux anciens calculs. Sur l’hémisphère d’entrée, les pression et tempéra-
ture totale sont prescrites avec les mêmes conditions NSCBC décrites précédemment. À
la sortie, la pression du réservoir est imposée avec un coefficient de relaxation de 10,000.
Sur les parois latérales, des conditions de périodicité sont imposées. Toutes les parois sont
modélisées sans glissement. Deux configurations avec réservoir sont simulées comme le
résume le tableau 6.3 : configuration extrudée à 0.1D en ordre élevé TTG4A et configura-
tion extrudée à 0.1D en deuxième ordre LW. Le modèle de viscosité artificielle utilisé est
celui de Colin [20] et le pas de temps est fixé à δt = 1.8 × 10−8s avec un CFL de 0.7. La
convergence est atteinte quand le débit massique aux frontières d’entrée et de sortie sont
équilibrés et que l’énergie cinétique intégrée sur le domaine de calcul atteint une valeur
stable. Les statistiques sont ensuite enregistrées pour un temps physique total d’environ
30Tac avec Tac = l/c le temps acoustique basé sur la longueur du domaine l et la vitesse
du son c.

Configuration 0.1D TTG4A 0.1DLW

Conditions aux limites Entrée(Pt, Tt)
Sortie Ptank, NSCBC

Entrée(Pt, Tt)
Sortie Ptank, NSCBC

Modéle de sous-
maille (SGS) WALE WALE

CFL 0.7 0.7
Statistiques 30Tac 30Tac

Tableau 6.3 Paramètres numériques pour les deux configurations avec réservoir

Le maillage utilisé pour ce cas est le même que celui utilisé pour la configuration avec
conduit et réservoir (cf figure 6.4e) dont les paramètres sont résumés dans tableau 6.4.

Type du maillage Nombre d’éléments y+ max lèvres Taille minimale
des prismes

Hybride non structuré 155 M 3 5.15× 10−5D

Tableau 6.4 Caractéristiques du maillage pour les deux configurations avec
réservoir.

Avec l’ordre élevé du schéma numérique utilisé, ce maillage peut résoudre des nombres de
Strouhal supérieurs à 10 dans la zone en amont du papillon et dans le conduit comme le
montre la figure 6.9. Pour le même maillage considéré en LW, un effet clair du schéma
numérique peut être remarqué en comparaison avec la figure 6.2c.
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Figure 6.9 Fréquence de coupure du maillage avec le schéma numérique
TTG4A

6.2.2 Résultats aérodynamiques
Dans cette partie, une analyse des champs aérodynamiques moyens sera présentée au dé-
but. Ensuite, les champs instationnaires ainsi que les différents mécanismes présents et les
sources de bruits seront développés.

Champs aérodynamiques moyens et validation avec les mesures expérimentales

Une première analyse aérodynamique sur la vanne consiste à observer les champs moyens
du nombre de Mach dans le plan médian comme le montre la figure 6.10. Les iso-surfaces de
M = 1 sont représentés en noir sur cette même figure. Du côté de la lèvre supérieure, le jet
est transsonique mais atteint localement des zones supersoniques à M = 1.4 notamment
dans la zone d’interaction choc/couche limite. Ces constats sont en accord avec ce qui a
été prédit par les calculs RANS qui ont été présentés dans le chapitre 5 ainsi qu’avec les
anciennes études [18, 17, 60].

Du côté de la lèvre inférieure, l’écoulement est haut subsonique avec quelques poches
soniques. La transition de couche de mélange au régime turbulent par appariement tour-
billonnaire est clairement constatée sur la figure 6.12b. Contrairement à la lèvre supérieure,
le jet de ce côté du papillon ne présente pas de phénomènes aérodynamiques complexes.
L’écoulement est caractéristique d’un jet pariétal subsonique.

Une caractérisation plus quantitative de l’écoulement dans la vanne et des sources de bruit
associées est obtenue par les capteurs de pression pariétale positionnés autour et sur la
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(a) Lèvre supérieure

(b) Lèvre inférieure

Figure 6.10 Iso-contours moyens du nombre de Mach dans le plan médian de
la vanne (0.1D TTG4A). Iso-surfaces de M = 1 en noir

marche tel que décrit dans le chapitre 4. La figure 6.11 compare la pression moyenne
statique sur les parois aux mesures et aux simulations numériques précédentes. Les va-
riations de l’évolution de la pression moyenne sont liées aux différents phénomènes qui se
produisent le long de la marche comme décrit dans le chapitre 5. Sur la lèvre supérieure,
une zone de compression est observée avant la marche où un choc détaché se produit. Une
chute de pression peut être remarquée dans le premier coin de la marche où un éventail de
détente se produit. La pression augmente en passant par le choc en lambda et reste presque
constante en aval de la zone d’interaction choc/couche limite jusqu’à ce qu’elle atteigne le
dernier éventail de détente dans la partie aval de la marche. Une légère amélioration peut
être observée surtout dans cette région en comparaison avec les simulations RANS comme
le montre la figure 6.11a. Quant à la lèvre inférieure, la pression pariétale moyenne prédite
par toutes les simulations est en accord avec les mesures comme le montre la figure 6.11b.
Enfin, pas de différence notable entre les deux schémas numériques LW et TTG4A des
deux côtés du papillon est observée.
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(a) lèvre supérieure (b) Lèvre inférieure

Figure 6.11 Évolution de la pression moyenne statique sur la paroi des deux
lèvres

Analyse instationnaire et sources de bruit

Pour pousser plus loin les analyses de l’écoulement et tirer avantage de la nature instation-
naire de la simulation LES, des instantanés de champ de Schlieren dans le plan médian
sont représentés dans la figure 6.12.

(a) lèvre supérieure

(b) lèvre inférieure

Figure 6.12 Clichés instantanés de Schlieren dans le plan médian de la vanne
0.1D TTG4A
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La figure 6.12a montre que le train de chocs en amont de la marche est maintenant visible
dans la simulation LES (zone B). La couche de mélange qui se forme après la détente
subie en (zone A) devient instable par l’instabilité de Kelvin-Helmholtz créant ainsi un
appariement tourbillonnaire (zone B). La couche de mélange ensuite transitionne vers le
régime turbulent dû à l’interaction entre le choc normal du choc en lambda et le lâché
tourbillonnaire (zone C). L’écoulement atteint ensuite la dernière rampe descendante où
le dernier éventail de détente apparaît (zone D).

D’autre part, on peut mettre en évidence un mécanisme de rétroaction (illustré sur la fi-
gure 6.13) entre la zone du train de choc et la zone de l’interaction couche de mélange/choc
normal du choc en lambda. Plusieurs instantanés Schlieren sont étudiés. Une durée totale
de temps T équivalente à 1.8 temps de convection basé sur le diamètre de la vanne D est
simulée avec un Strouhal d’échantillonnage avoisinant StD = 230 afin de rendre possible
la visualisation et la compréhension détaillée de l’écoulement sur la lèvre supérieure. La
figure 6.13 représente 7 instantanés Schlieren captés à différents instants t. En effet, la
forte interaction entre les tourbillons de la couche de cisaillement et le choc normal du
choc en lambda (t/T = 0.24) crée des ondes de pression (t/T = 0.37) qui s’échappent
de la couche de mélange et remontent vers le papillon (t/T = 0.57). Après impact sur la
lèvre du papillon, une nouvelle onde de pression est générée et se propage dans le sens de
l’écoulement où le train de choc commence à apparaître après la détente de l’écoulement
subite tout de suite en aval du joint (t/T = 0.72). La couche de mélange devient instable
par l’instabilité de Kelvin-Helmholtz conduisant à un appariement tourbillonnaire et ainsi
de grands tourbillons sont libérés qui provoquent la transition vers la turbulence. Le choc
normal du choc en lambda est à nouveau déstabilisé (t/T = 0.82) avec le même processus
observé dans (t/T = 0.24). De nouvelles ondes de pression s’échappent du jet à cette po-
sition (t/T = 0.91) et se déplacent vers l’amont (identique à t/T = 0.37) créant ainsi une
boucle de rétroaction. Ce processus est répété périodiquement formant une boucle entre la
couche de mélange et le joint du papillon d’une part, et entre l’intérieur du jet et le train
de chocs d’autre part. Cette observation vient en accord avec l’étude menée par Marsan
et al. [59] qui ont concentré le mécanisme de rétroaction sur cette région de l’écoulement.
Ce constat s’oppose donc aux hypothèses préliminaires [60] qui supposaient que la boucle
de rétroaction existait entre la zone du choc en lambda et l’éventail de détente où une
onde de détente rebroussait chemin et excitait la couche de cisaillement au dessus du choc
normal du choc en lambda.

L’évolution dans le temps des gradients de densité des sondes placées dans la zone de
la boucle de rétroaction montre en effet que des pics apparaissent pour les différents
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Figure 6.13 Mise en évidence de la boucle de rétroaction du côté de la lèvre
supérieure avec des instantanés Schlieren

instants décrits précédemment (cf figure 6.14 pour la position des sondes et figure 6.15
pour l’évolution temporelle des gradients de densité au niveau des sondes choisies).

Figure 6.14 Position des sondes placées dans la couche de mélange pour l’ana-
lyse temporelle des gradients de densité

En effet, pour les positions X1 et X2 qui se situent en dessous du papillon, des pics
apparaissent dans l’intervalle de temps 0.3 < t/T < 0.79 qui a été décrit précédemment
avec une remontée d’ondes de compression. Pour la position X3, qui se situe dans le lâché
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tourbillonnaire, on y voit des pics apparaître en accord avec la figure 6.13 pour des valeurs
de t/T = 0.24, 0.37, 0.82. Finalement pour X4, là où se situe l’interaction choc/couche
de mélange, on retrouve bien un pic qui se produit à t/T = 0.32 qui correspond à la
déstabilisation du choc normal engendré par le lâché tourbillonnaire à t/T = 0.24. Un
autre pic existe aussi à t/T = 0.79 où le choc normal est déstabilisé à nouveau.

Figure 6.15 Évolution temporelle des gradients de densité pour les sondes pla-
cées dans la couche de mélange

Afin de mieux comprendre la séquence entre 0.24 < t/T < 0.57, des iso-contours de
vorticité superposés au champ de dilatation 5 pour la même séquence d’instantanés décrite
plus haut sont représentés sur la figure 6.16.

On peut constater d’après la figure 6.16 que la déstabilisation du choc normal cause un
front d’onde qui se dégage de la zone de l’interaction couche de mélange/choc normal
(t/T = 0.3). Ce front d’onde se propage jusqu’à ce qu’il impacte la lèvre supérieure
du papillon (t/T = 0.4) où une partie de l’onde est réfléchie dans le conduit et l’autre
réintègre la couche de mélange. L’onde réfléchie interfère avec une nouvelle onde issue de
la zone d’interaction choc normal/couche de mélange. A t/T = 0.55 on remarque que les

5. Les ondes acoustiques générées par cette configuration de vanne peuvent être identifiés en suivant le
modèle et le comportement de la variable de dilatation définie par 1

ρ
∂ρ
∂t . Cette quantité, étroitement liée

à la compressibilité locale du fluide, est utilisée pour suivre les fronts d’ondes acoustiques
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Figure 6.16 Iso-contours de vorticité selon z (en rouge) superposés au champ
de dilatation sur la lèvre supérieure

fronts d’onde se propagent à StD = 15 et son harmonique à StD = 30. Ces deux pics là
correspondent à une période entre deux pics successifs des sondes de la figure 6.15. Ces
résultats viennent compléter ceux de Tebib et al. [103] et rappellent ceux retrouvés par
Daviller et al. [23] ainsi que Berland [10] pour un mécanisme de fuite d’ondes acoustiques
à l’origine du screech des jets supersoniques.

Une analyse plus poussée sur les phénomènes recensés de ce côté du papillon peut être
accomplie en examinant aussi les oscillations de la couche de mélange et des deux chocs
en lambda. Pour la couche de mélange, huit positions sont considérées comme représenté
sur la figure 6.17 et les fluctuations de la composante normale de la vitesse Uz et de la
pression sont comparées. Le signal collecté d’une durée 30Tac est divisé en 36 fenêtres avec
un chevauchement de 50% et une fenêtre de Hanning est appliquée. Les spectres obtenus
sont résolus avec ∆StD = 0.08.

On remarque d’après la figure 6.18 que les spectres des deux variables possèdent la même
forme sur toutes les positions étudiées notamment pour quatre nombres de Strouhal StD =

3.5, 4.2, 15.1 et 30.2. On retrouve bien aussi des niveaux plus faibles en vitesse qu’en
pression. Les deux pics à StD = 3.5 et 4.2 sont plus marqués aux positions 1, 2 et 8. Ces
positions sont situées en dehors de la zone d’interaction choc/couche limite. Cependant, le
pic à StD = 15.1 et son harmonique à StD = 30.2 sont prépondérants à toutes les positions
en particulier la sonde 4 où le tremblement du choc normal dû à son interaction avec la
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Figure 6.17 Positions des sondes sur la couche de cisaillement du côté de la
lèvre supérieure

couche de mélange qui transitionne est recensé confirmant ainsi les fronts d’ondes observés
à la figure 6.16(f) qui s’échappent de cette zone d’interaction.

Les oscillations des deux chocs en lambda présents sur la marche peuvent être quantifiées
en calculant les densités spectrales de puissance des niveaux de gris en Schlieren des trois
chocs qui composent chacun des chocs en lambda. On considère trois sondes pour des
positions en amont (bleue), au milieu (rouge) et en aval (vert) de chaque branche des
chocs en lambda comme représenté sur la figure 6.19. La désignation des chocs est donnée
par la figure 5.10.

Pour ce faire, environ 67 temps de convection sur la marche sont enregistrés avec un
Strouhal d’échantillonnage StD = 50 et les spectres sont résolus avec un ∆StD = 0.06. Les
figure 6.20 et 6.21 représentent les densités spectrales en Schlieren des différentes sondes
testées sur le premier et le deuxième choc en lambda, respectivement.

Pour le premier choc en lambda, le premier choc oblique (cf figure 6.20a) est caractérisé
par une forte oscillation au ninveau de la sonde au milieu pour StD = 3 et 8.2. Le pic
capté à StD = 8.2 correspond environ à la première harmonique de StD = 4.5. Ce pic
était aussi capté dans les résultats expérimentaux obtenus par Marsan et al. [59] sur les
instantanés Schlieren. La sonde en aval est dominée par une forte oscillation à StD = 15.1

qui correspond au nombre de Strouhal de la zone d’interaction choc/couche de mélange.
Par contre, ce premier choc oblique n’oscille quasiment pas dans la zone en amont par
rapport aux autres zones avec seulement une très faible émergence d’un pic à StD = 15.1.
Pour cette sonde qui est placée en amont de la structure du choc composant le choc en
lambda, l’oscillation est quasi-nulle pour toutes les structures de choc comme le montrent
les figures 6.20a, 6.20b et 6.20c. Concernant le deuxième choc oblique et le choc normal,
les spectres sont relativement dominés par l’oscillation des sondes placées en aval (courbe



6.2. CALCULS LES : CONFIGURATION EXTRUDÉE À 0.1D EN ÉPAISSEUR 109

(a) Sonde 1 (b) Sonde 2

(c) Sonde 3 (d) Sonde 4

(e) Sonde 5 (f) Sonde 6

(g) Sonde 7 (h) Sonde 8

Figure 6.18 Densités spectrales de puissance de la pression et de Uz sur les
différentes sondes de la couche de cisaillement du côté de la lèvre supérieure
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Figure 6.19 Positions des sondes sur les deux chocs en lambda

(a) Premier choc oblique (b) Deuxième choc oblique

(c) Choc normal

Figure 6.20 Densités spectrales de puissance en Schlieren sur le premier choc
en lambda
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(a) Premier choc oblique (b) Deuxième choc oblique

(c) Choc normal

Figure 6.21 Densités spectrales de puissance en Schlieren sur le deuxième choc
en lambda

en vert) et ce particulièrement à StD = 15.1. Ceci montre que le premier choc en lambda
est généralement dominé par des oscillations dans la zone en aval à StD = 15.1.

Par contre, pour le deuxième choc en lambda (cf figure 6.21), la tendance observée précé-
demment n’est pas la même. Plus d’oscillations en zone amont sont recensées dans les trois
composantes du choc en lambda. Le premier choc oblique oscille faiblement par rapport au
deuxième choc oblique et au choc normal. Les spectres de ces deux derniers (figure 6.21b
et 6.21c) sont dominés par des oscillations au milieu et en aval, respectivement, toujours
pour le même nombre de Strouhal de 15.1. Cependant, un pic dans le spectre de la sonde
au milieu à StD = 4.5 du choc normal apparaît.

Le lâché tourbillonnaire, qui impacte les deux chocs en lambda, fait osciller principalement
le choc normal du premier choc en lambda à StD = 15.1, et à StD = 4.5 et 15.1 le choc
normal du deuxième choc en lambda.
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Une autre caractérisation plus quantitative de l’écoulement dans la vanne est apportée par
l’analyse des fluctuations de pression pariétale, qui reflètent le caractère turbulent et insta-
tionnaire de l’écoulement. Le signal collecté d’une durée de 30Tac est divisé en 36 fenêtres
avec un chevauchement de 50% et une fenêtre de Hanning est appliquée. Les spectres ob-
tenus sont résolus avec ∆StD = 0.08. Les figures 6.22 et 6.23 représentent ces fluctuations
à différents points de mesure sur les lèvres supérieure et inférieure, respectivement.

Quatre configurations différentes sont comparées avec les mesures : les deux configurations
avec réservoir en LW et TTG4A, la configuration avec conduit court en LW et la configura-
tion avec conduit long en LW. De manière générale, les niveaux captés dans les simulations
sont cohérents avec les mesures obtenues par les microphones. Des améliorations peuvent
être constatées au fil des configurations et simulations étudiées par rapport aux résultats
expérimentaux. En effet, sur les deux configurations avec réservoir (courbe bleue : LES
0.1D TTG4A et courbe orange : LES 0.1D LW), on remarque que le pic à StD = 6.2,
qui émergeait préalablement avec la configuration avec conduit court (LES short duct
en courbe verte), disparaît dans les différents capteurs sur les deux lèvres du papillon.
Ce pic était causé par la mauvaise condition d’impédance de sortie sur la configuration
avec conduit court et long. Ceci explique aussi la différence entre les mesures acoustiques
sur la vanne circulaire effectuées sur les deux longueurs de tube différentes. Ainsi, une
condition d’impédance réaliste est obtenue sur la configuration avec réservoir. De faibles
tons émergent également en accord avec les résultats expérimentaux, particulièrement sur
les positions 4, 5, 6 et 7 de la lèvre supérieure qui correspondent à la zone d’interaction
choc/couche limite. Ces pics sont un peu plus accentués sur la configuration 0.1D TTG4A
(courbe en bleue) pour un nombre de Strouhal de 4.2 s’approchant de celui du bruit tonal
étudié de StD = 4.5 comme le montrent les figures 6.22b à 6.22e.

6.2.3 Résultats acoustiques
Dans cette partie, une analyse numérique acoustique de la vanne sera détaillée. Les moyens
et les méthodes mis en oeuvre pour l’évaluation acoustique ainsi que les différents résul-
tats obtenus seront présentés. Une étude du champ de dilatation est développée en premier
lieu afin de voir le modèle de propagation d’onde et localiser les zones à forte émergence
acoustique. Ensuite, des calculs acoustiques en champ lointain et leur comparaison avec
les mesures expérimentales seront présentés.

Le champ de dilatation

Les ondes acoustiques générées par les deux jets pariétaux turbulents peuvent être identi-
fiées en suivant le modèle et le comportement de la variable de dilatation définie par 1

ρ
∂ρ
∂t

.
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(a) Sonde 3 (b) Sonde 4

(c) Sonde 5 (d) Sonde 6

(e) Sonde 7 (f) Sonde 10

Figure 6.22 Spectres des fluctuations de pression pariétale sur la lèvre supé-
rieure

Pour rappel, cette quantité, étroitement liée à la compressibilité locale du fluide, est utili-
sée pour suivre les fronts d’ondes acoustiques. La figure 6.24 montre l’évolution du champ
de dilatation simulé en amont du papillon pour les différentes configurations étudiées.
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(a) Sonde 3 (b) Sonde 6

(c) Sonde 7 (d) Sonde 8

Figure 6.23 Spectres des fluctuations de pression pariétale sur la lèvre inférieure

Il peut être constaté que plusieurs progrès apparaissent au fil des calculs par rapport à
la résolution du champ de dilatation. Les améliorations successives du maillage sur la
zone amont du papillon ont permis de constater que la lèvre supérieure est maintenant
la source dominante du bruit (cf figure 6.24d et 6.24c) contrairement à ce qu’avait prédit
la configuration conduit long LW (cf figure 6.24a). La majorité des fronts d’ondes se
propagent vers l’amont à partir de ce côté du papillon.

Autre chose à constater est que le calcul d’ordre élevé montre moins de dissipation par
rapport au calcul LW sur les deux figures à iso-maillage (figures 6.24c et 6.24d). Le schéma
numérique d’ordre supérieur TTG4A résout mieux la propagation des ondes dans la zone
d’entrée par rapport aux résultats du LW. Le motif d’interférence est cependant le même
sur les figures 6.24c et 6.24d, ce qui suggère que la dispersion est faible dans les deux cas
grâce au raffinement du maillage (cf figure 6.4). Le champ de dilatation est dominé par des
ondes acoustiques émergeant à un nombre de Strouhal StD = 15.1. Ce nombre de Strouhal
a été détecté dans l’étude des fluctuations de la couche de cisaillement et principalement
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(a) Configuration conduit long LW [17] (b) Configuration conduit court LW

(c) Configuration avec réservoir 0.1D LW (d) Configuration avec réservoir 0.1D TTG4A

Figure 6.24 Champs de dilatation en amont de la vanne pour les différentes
configurations

dans la zone d’interaction choc normal/couche de mélange. Enfin, une diffraction claire
des fronts d’ondes sur l’entrée du convergent peut être remarquée de même qu’une région
d’interaction entre les fronts d’ondes provenant des deux côtés du papillon. Ainsi, tous
ces phénomènes remarqués confirment que le champ de dilatation compilé en amont du
papillon est en réalité plus complexe que celui prédit par les premiers calculs [60, 17].
La prochaine section développera les différents moyens utilisés pour la quantification du
rayonnement acoustique généré par la vanne.

Calculs en champ lointain

Afin de quantifier le rayonnement sonore produit par la vanne, les niveaux de bruit en
champ lointain ont été calculés à l’aide de l’analogie FW-H en utilisant l’implémentation
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de SherFWH, qui est basée sur l’approche en temps avancée [16]. Les configurations rete-
nues pour ce calcul sont les deux simulations incluant le réservoir avec les deux schémas
numériques : LW et TTG4A. La figure 6.25 montre les différentes surfaces poreuses utili-
sées pour ce calcul. En effet, trois surfaces dans la région en amont du papillon existent.
La première surface est introduite dans le domaine d’entrée à une distance équivalente à
3D du papillon pour enregistrer la vitesse acoustique en champ proche, la densité et les
fluctuations de pression dans le but de calculer le bruit en champ lointain de la configura-
tion à l’aide de l’analogie Ffowcs Williams et Hawkings (FW-H). Deux autres secondaires
sont situées de part et d’autre du papillon en champ proche en amont pour distinguer
principalement les niveaux de bruits issus de chaque jet. 4 microphones positionnés à −6◦,
0◦, 6◦ et 37◦ sont situés sur un arc de cercle de rayon 1 m et centrés sur le plan d’entrée
du convergent comme montré sur la même figure qui correspondent aux mêmes positions
des microphones utilisés dans les mesures. L’air ambiant est supposé au repos. Le signal
total enregistré sur les surfaces poreuses est de 16 Tac.

Figure 6.25 Configuration FW-H sur la vanne

La figure 6.26 compare les densités spectrales de puissance du bruit en champs lointain en
dB/Hz obtenus avec la surface poreuse extérieure pour les deux schémas numériques avec
les mesures.
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(a) Observateur placé à θ = −6◦ (b) Observateur placé à θ = 0◦

(c) Observateur placé à θ = +6◦ (d) Observateur placé à θ = +37◦

Figure 6.26 Spectres de bruit calculés en champ lointain avec l’analogie FW-H
(surface poreuse extérieure)

En général, un bon accord peut être observé entre les simulations et les mesures. Pour des
faibles nombres de Strouhal (StD < 4.5), les deux simulations prévoient bien les niveaux à
large bande mesurés pour tous les angles observés. Des pics émergent aussi dans cette plage
de nombre de Strouhal (3.2, 3.7 et 3.9) en accord avec les mesures. Ces pics ont été captés
dans l’analyse instationnaire des chocs en lambda et correspondent aux oscillations des
chocs qui composent ces derniers (cf figures 6.20 et 6.21). Quelques bandes à haut nombre
de Strouhal sont aussi bien captées autour de StD = 6.1. Au-delà de StD = 6.1, les
oscillations dans les spectres expérimentaux sont probablement causées par la diffraction
de tous les objets autour du montage expérimental (cf chapitre 4). Finalement, un clair effet
du schéma numérique peut être vu à StD > 8 avec un nombre de Strouhal de coupure
plus grand pour le TTG4A. Néanmoins, le ton principal à StD = 4.5 émerge avec une
amplitude plus faible qu’expérimentalement.
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D’autre part, la figure 6.27 compare la contribution au bruit calculé en champ lointain à
différentes positions angulaires des trois surfaces poreuses testées : la surface extérieure
(courbe en noir), la surface tout juste en amont de la lèvre supérieure (courbe en bleu) et la
surface tout juste en amont de la lèvre inférieure (courbe en rouge). De manière générale,
on retrouve des niveaux de bruit qui changent en fonction de la position angulaire pour
les deux mini surfaces poreuses. Pour des positions angulaires négatives (figure 6.27a),
les niveaux de bruit estimés par la mini surface de la lèvre supérieure sont plus élevés
que ceux de la lèvre inférieure. Cette tendance est inversée pour des positions angulaires
positives (figures 6.27c et 6.27d). Plusieurs pics sont distingués par ces deux surfaces et
sont en accord avec ceux enregistrés par la surface extérieure avec toutefois une amplitude
plus faible. Finalement, les tracés de directivité sont comparés sur une bande de nombre
de Strouhal 0.2 < StD < 8.2 pour minimiser les effets de la coupure du maillage surtout
pour la surface extérieure (figure 6.28)). Pour les deux mini surfaces qui prennent les
fluctuations acoustiques tout de suite en amont du papillon, la propagation est sphérique.
On retrouve aussi des niveaux de bruit plus faibles du côté de la lèvre inférieure. La surface
extérieure quant à elle prend toutes les fluctuations acoustiques en amont de la vanne. Les
phénomènes d’interférence des ondes issus des deux jets (cf figure 6.24) ainsi que leur
diffraction sur les parois du convergent sont pris en compte dans la simulation.

Après les améliorations successives faites sur les différentes configurations (géométrie,
maillage, schéma), seule une configuration extrudée à une épaisseur plus ou moins réelle
pourrait être en mesure de capter le ton autour de StD = 4.5. Cela montre ainsi la néces-
sité de simuler une version extrudée de cette configuration (0.3D) pour finalement justifier
si ce pic serait principalement causé par un effet 3D. Mais avant de développer en détail
cette configuration, une analyse de cohérence temporelle entre les différentes sondes du
papillon sera présentée dans la prochaine section.

6.2.4 Analyse de cohérence

La cohérence temporelle entre les différentes positions des sondes sur la marche est calculée
pour la configuration 0.1D TTG4A. L’objectif de cette analyse est d’identifier les sources
de bruit et les ondes acoustiques qui peuvent se propager vers l’entrée du domaine. De plus,
comme aucun bruit tonal à StD = 4.5 n’a été détecté par les simulations numériques en
champ lointain bien que ce ton à St = 4.5 apparaissait sur les fluctuations de pression côté
lèvre supérieure, il serait intéressant de voir où la remontée de l’information acoustique
à StD = 4.5 est bloquée. La pression pariétale est utilisée pour ce calcul de cohérence
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(a) Observateur placé à θ = −37◦ (b) Observateur placé à θ = 0◦

(c) Observateur placé à θ = +22.7◦ (d) Observateur placé à θ = +68.8◦

Figure 6.27 Comparaison des spectres de bruit calculés en champ lointain avec
l’analogie FW-H pour toutes les surface poreuses

temporelle définie par :

Cxy(f) =
|Gxy(f)| 2

Gxx(f)Gyy(f)
(6.1)

avec Gxy et Gxx respectivement la densité interspectrale entre deux sondes successives et
autospectrale de chaque sonde. Une longueur de signal de 30Tac est utilisée. La durée totale
est divisée en 32 fenêtres en utilisant un chevauchement de 50% et une fenêtre de Hanning
est appliquée. Les cohérences obtenues sont résolues avec ∆StD = 0.14. La figure 6.29
montre la cohérence en fonction du nombre de Strouhal (StD) entre deux paires de sondes
situées sur la paroi du côté de la lèvre supérieure.
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Figure 6.28 Courbes de directivité pour les différentes surfaces poreuses consi-
dérées

Une première chose à noter est que pour des sondes situées en amont de la position 12,
où se produit le dernier éventail de détente, un pic de cohérence est détecté entre chaque
paire de sondes à StD = 4.5. Une valeur de cohérence maximale de 0.78 à ce nombre de
Strouhal est détectée entre les positions 5 et 7. Ces positions sont respectivement liées au
premier choc détaché et à la zone décollée sous le choc en lambda. Cependant, pour les
sondes situées en amont de la position 5, une perte de cohérence significative est observée
entre chaque couple de sondes à StD = 4.5. Ces sondes ne sont corrélées qu’à un nombre de
Strouhal élevé, en particulier autour de StD = 15.1. Le premier train de chocs, situé dans
les positions 3 et 4, est susceptible de bloquer la remontée des ondes acoustiques et leur
propagation en amont. Cette perte de cohérence n’a été détectée qu’entre chaque sonde
corrélée avec ces deux dernières. Ceci peut être expliqué en regardant les tracés de couche
limite et des fluctuations de la vitesse au niveau de ces sondes là. La figure 6.30 trace les
profils de couche limite et de vitesse RMS adimentionnée par la vitesse maximale locale
pour les sondes 3 (train de chocs) et 7 (sur la marche la zone d’interaction choc/couche
limite).
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(a) Sondes 2-3 (b) Sondes 3-4

(c) Sondes 4-5 (d) Sondes 5-6

(e) Sondes 5-7 (f) Sondes 5-8

(g) Sondes 6-7 (h) Sondes 6-12

Figure 6.29 Cohérence entre différentes paires de sondes sur la lèvre supérieure
pour la configuration 0.1D TTG4A
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(a) Profil de couche limite sonde 3 (b) Profil de couche limite Sonde 7

(c) Profil de vitesse RMS adimensionnée sonde 3
(d) Profil de vitesse RMS adimensionnée sonde
7

Figure 6.30 Comparaison des profils de couche limite et vitesse sur la lèvre
supérieure (0.1D TTG4A).

Pour la sonde 3 située dans le train de chocs, la figure 6.30a montre que cette zone est
subsonique et la figure 6.30c montre que la couche limite est faiblement turbulente. Par
contre, la figure 6.30b montre que la sonde 7 est située dans une zone supersonique avec
une couche limite très turbulente par rapport à celle de la sonde 3 (environ 10 fois plus
turbulente que la sonde 3 (cf figure 6.30d)). La grande turbulence recensée à la sonde 7 (et
toutes les sondes sur la marche en aval du choc en lambda) par rapport à la sonde 3 (train
de chocs) peut être expliquée par la succession des faibles chocs normaux qui existent sur la
marche en aval du choc en lambda. Étant donné l’épaisseur très fine de la couche limite dans
ces positions, le retour d’information et la communication sont assez délicats surtout pour
la faible épaisseur de la configuration étudiée (0.1D). Ceci peut éventuellement expliquer
la chute de cohérence entre les sondes qui se situent sur la marche et celles au niveau du
train de chocs à StD = 4.5. Ainsi, envisager une configuration extrudée à une épaisseur
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assez réaliste permettrait d’avoir plus de chance à ces sondes de communiquer via des
zones subsoniques.

L’information à SD = 4.5 se perd aussi en essayant de corréler les sondes au niveau du
train de chocs avec d’autres en champ proche tout juste en amont de la lèvre supérieure
comme représenté sur la figure 6.31. Les densités spectrales de puissance en ces positions

Figure 6.31 Position des sondes en champ proche en amont de la lèvre supé-
rieure

sont comparées dans la figure 6.32. On remarque bien l’existence des pics à des nombres de
Strouhal supérieurs à 15 tels que retrouvés précédemment. De faibles tons sont aussi ob-
servés à des Strouhal bas (StD = 3.7, 4.2). La même chute de cohérence entre les sondes 3
et 4 ici par exemple peut être constatée à partir de StD = 4.5 (figures 6.32b et 6.32c). Ceci
montre que le blocage de la remontée d’information provoqué par le train de choc déduit
précédemment est responsable de la non propagation des ondes acoustiques à StD = 4.5.
En effet, une chute considérable de cohérence est constatée avec deux sondes espacées
situées en champ proche. Ce constat motive ainsi l’étude et l’analyse de la configuration
extrudée (0.3D) afin de voir l’effet de l’épaisseur de la géométrie sur la propagation de
l’information en amont.

6.2.5 Synthèse
En résumé, plusieurs analyses ont été effectuées sur la configuration de la vanne extrudée
à 0.1D en commençant par l’étude aérodynamique de l’écoulement où un bon accord
avec les mesures expérimentales a été recensé. Une explication détaillée des mécanismes
susceptibles de générer le bruit tonal a aussi été présentée. Pour ce qui est de l’acoustique,
du progrès a été recensé surtout en comparant les différents champs de dilatation calculés
pour chaque configuration. Les mesures effectuées en champ lointain avec l’analogie FW-
H ont montré des résultats encourageant pour la suite de ce travail. Enfin, l’analyse de
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(a) Densité spectrale de puissance des sondes placées en champ proche

(b) Cohérence entre les deux sondes placées en
champ proche et la sonde 3

(c) Cohérence entre chaque sonde placée en
champ proche et la sonde 4

Figure 6.32 Densité spectrale de puissance des sondes placées en champ proche
et cohérence avec les sondes sur la lèvre supérieure

cohérence a permis de constater que le train de chocs bloque la propagation acoustique en
amont pour StD = 4.5.

Après l’amélioration de la géométrie, du maillage, l’obtention de la bonne condition d’im-
pédance en sortie et le passage à l’ordre élevé TTG4A, le recours à une approximation
géométrique importante qui est d’envisager une épaisseur assez réelle de la vanne, per-
mettrait de voir l’influence des effets 3D sur la génération du bruit tonal à StD = 4.5 en
champ lointain. Cette dernière configuration de la vanne fera l’objet de la section suivante.
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Résumé

Points à retenir :
Aérodynamique :

– Une boucle de rétroaction située entre le papillon et le début de la marche
faisant intervenir le train de chocs, le choc en lambda et la couche de cisaille-
ment.

– Oscillation du premier choc en lambda dominée par St = 15.1.
– Oscillation du deuxième choc en lambda dominée par St = 4.5 et 15.1.
– Bon accord avec les mesures expérimentales concernant les mesures de pres-

sions pariétales moyenne et fluctuante.
Acoustique :

– Une nette amélioration concernant le champ de dilatation au fil des différentes
configurations de la vanne.

– Des niveaux à large bande bien captés dans les calculs acoustiques avec
quelques pics qui émergent à bas nombre de Strouhal.

Cohérence :
– Des sondes qui sont cohérentes sur la lèvre supérieure en aval du train de choc

à StD = 4.5.
– Une chute de cohérence considérable pour chaque sonde corrélée en amont du

train de choc.
– La chute de cohérence demeure aussi en corrélant le train de choc avec des

sondes en champ proche.

6.3 Calculs LES : Configuration extrudée à 0.3D en

épaisseur

Le but de cette configuration est d’essayer de s’approcher au maximum du banc expé-
rimental dont l’épaisseur est de 0.75D. Afin d’avoir un bon compromis entre l’épaisseur
choisi et le coût de calcul, une extrusion de 0.3D (3 × 0.1D mm) de la configuration
avec réservoir est prévu pour cette étude. En premier lieu, les paramètres numériques se-
ront présentés. Ensuite, comme dans la section précédente, les résultats aérodynamiques
et acoustiques seront développés respectivement en comparaison avec les mesures et la
configuration extrudée à 0.1D. Finalement, une analyse modale basée sur la Décomposi-
tion Spectrale Orthogonale Propre (SPOD) sera présentée et une synthèse clôturera cette
section.
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6.3.1 Paramètres numériques
Domaine et conditions aux limites

Le domaine considéré pour cette simulation est la configuration de la vanne extrudée à
0.3D en épaisseur avec réservoir. Les conditions aux limites sont identiques à celle des
anciens calculs. Sur l’hémisphère d’entrée la pression et la température totale sont pres-
crites. Les mêmes conditions NSCBC qu’en configuration 0.1D sont imposées. À la sortie,
la pression du réservoir est imposée avec un coefficient de relaxation de 10,000 partiel-
lement réfléchissant. Sur les plans latéraux, des conditions de périodicité sont utilisées.
Toutes les parois sont modélisées sans glissement. Le schéma numérique utilisé est le two-
step Taylor Galerkin 4A (TTG4A). Le modèle de viscosité artificielle utilisé est celui de
Colin [21] et le pas de temps est fixé à t = 2×10−8s. L’initialisation de ce calcul est faite à
partir de la solution LES du domaine extrudé à 0.1D en ordre élevé . Les statistiques sont
ensuite collectées pour un temps physique total maximal disponible atteint équivalent à
10× Tac.

Caractéristiques du maillage

Pour ce calcul, un facteur de déraffinement de 1.1 est appliqué sur le maillage de la confi-
guration extrudé à 0.1D. Ensuite, ce maillage est généré sur une configuration de vanne
extrudée à 0.3D. Ce choix représente un bon compromis entre le coût du calcul et la ré-
solution nécessaire. Il a été montré en effet qu’il y avait peu de différences entre les deux
schémas LW et TTG4A. On conserve ainsi une taille de maille suffisante pour la résolution
des champs aérodynamique et acoustique. Le nombre total de cellules est de 263 M au
lieu de 330 M (sans facteur de déraffinement) et la taille moyenne des cellules en amont et
dans le conduit sont maintenant de 1.045 mm au lieu de 0.95 mm. Ceci permet toujours de
résoudre des nombre de Strouhal dépassant les 8 avec le schéma numérique d’ordre élevé
TTG4A. Le tableau 6.5 résume les propriétés essentielles de ce maillage.

Type Nombre d’éléments y+ max lèvres Taille minimale
des prismes

Hybride non structuré 263 M 3 5.15× 10−5D

Tableau 6.5 Caractéristiques du maillage pour la configuration 0.3D

6.3.2 Résultats aérodynamiques
Les instantanés de Schlieren dans la direction de l’écoulement y pris pour différents empla-
cements selon l’envergure au même instant sont présentés sur la figure 6.33 . Les mêmes
caractéristiques de l’écoulement sont conservées par rapport à la configuration 0.1D. Le
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déraffinement que la configuration 0.3D a subi n’a pas affecté les mécanismes d’entraîne-
ment observés. À différentes positions dans le sens de l’envergure, ces structures de choc en
lambda sont légèrement déphasés dans le mécanisme périodique observé sur la figure 6.13.
Le premier choc en lambda a la même orientation le long de l’envergure tandis que le
second change de forme. En effet, cela s’explique par le comportement de la couche de
mélange qui ne transitionne pas uniformément selon l’envergure de la configuration. Avec
ce caractère aléatoire, le lâché tourbillonnaire (instantanés à x = 0.25D, 0.2D, 0.003D sur
la figure 6.33) résultant de cette transition n’affecte pas la structure du choc en lambda
de la même manière au même instant et avec la même intensité.

Figure 6.33 Instantanés Schlieren à différents plans selon l’envergure du do-
maine

Les coefficients de la cohérence spatiale de la fluctuation de la pression pariétale selon
l’envergure (Rpp(∆z)) sont calculés pour différentes sondes situées sur la lèvre supérieure
afin de confirmer l’irrégularité observée dans la structure du choc. Comme le montre la
figure 6.34, les sondes 3,4 et 5 (respectivement les courbes bleue, orange et verte) ont be-
soin d’une longueur selon l’envergure de 0.13D pour atteindre une décorrélation suffisante.
Ceci montre l’importance de simuler une configuration extrudée à 0.3D pour atteindre une
chute de cohérence adéquate selon l’envergure. Quant aux sondes 6 et 7 (respectivement
les courbes rouge et violette), elles n’ont besoin que d’une longueur de 0.03D selon l’en-
vergure pour devenir non corrélées. Cette considération confirme que l’impact du lâché
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tourbillonnaire qui se produit entre les sondes 6 et 7 est différent selon l’envergure sur les
structures de choc en lambda qui se forment sur le bord de la marche.

Figure 6.34 Cohérences spatiales selon l’envergure des sondes en amont et sur
la marche du côté de la lèvre supérieure

Cette observation est également confirmée en examinant les instantanés du nombre de
Mach sur la figure 6.35. On remarque que pour le même instant, le comportement du jet
est différent. Différentes phases de la couche de mélange peuvent être observées. La zone
d’interaction choc/couche limite montre que le deuxième choc lambda n’a pas la même
orientation sur toute l’envergure du domaine. Pour le plan situé à x = 0.05D (ce qui
correspond au plan médian), une petite amplitude en nombre de Mach est constatée sur
le deuxième choc en lambda par rapport aux autres plans. Cela confirme l’importance de
l’épaisseur de la vanne sur le comportement de l’écoulement et éventuellement sur le bruit
rayonné dans le champ lointain.

Une deuxième analyse consiste à étudier les fluctuations de pression pariétale des deux
côtés du papillon. Une longueur de signal de 10Tac est utilisée. La durée totale est divi-
sée en 12 fenêtres en utilisant un chevauchement de 50% et une fenêtre de Hanning est
appliquée. Les spectres obtenus sont résolues avec ∆StD = 0.14. Les deux configurations
(0.1D et 0.3D) sont comparées avec les mesures expérimentales. Sur les sondes de la lèvre
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(a) x = 0.05D (b) x = 0.16D

(c) x = 0.25D

Figure 6.35 Iso-contours instantanés du nombre de Mach dans le plan de la
vanne selon trois positions transverses

supérieure et la lèvre inférieure représentées par les figures 6.36 et 6.37, on ne constate pas
de changement entre les deux configurations pour des nombres de Strouhal supérieurs à
5. Néanmoins, le pic à StD = 4.2 émerge légèrement mieux sur la configuration 0.3D pour
la sonde 3.

6.3.3 Résultats acoustiques
Calculs en champs lointain

A l’instar de la section précédente pour le calcul à 0.1D, la même démarche est suivie dans
cette partie. Le calcul en champ lointain est fait à l’aide de l’analogie acoustique FW-H
pour une durée 10Tac dont les surfaces poreuses et les paramètres de calculs sont donnés
en détails dans la section précédente. La figure 6.38 compare les densités spectrales de
puissance du bruit en champ lointain obtenus avec la surface poreuse extérieure pour les
deux configurations 0.1D et 0.3D. Pour toutes les positions angulaires étudiées, une nette
amélioration est constatée par rapport à la configuration 0.1D. Une claire émergence des
tons à StD = 4.5 et 3.7 correspondant aux mesures peut être remarquée surtout pour les
angles 0◦ et −6◦. Les niveaux à large bande sont aussi mieux captés avec la configuration
0.3D.

D’autre part, la figure 6.39 compare la contribution au bruit calculé en champ lointain à
différentes positions angulaires des trois surfaces poreuses testées : la surface extérieure
(courbe en rouge), la surface tout juste en amont de la lèvre supérieure (courbe en bleu)
et la surface tout juste en amont de la lèvre inférieure (courbe en vert). On remarque
maintenant que pour toutes les positions angulaires observées, le pic à StD = 4.5 émerge
non seulement à partir de la surface poreuse extérieure, mais aussi de celle en amont de
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(a) Sonde 3 (b) Sonde 4

(c) Sonde 5 (d) Sonde 6

(e) Sonde 7 (f) Sonde 10

Figure 6.36 Spectres des fluctuations de pression pariétale sur la lèvre supé-
rieure
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(a) Sonde 3 (b) Sonde 6

(c) Sonde 7 (d) Sonde 8

Figure 6.37 Spectres des fluctuations de pression pariétale sur la lèvre inférieure

la lèvre supérieure. Ceci confirme numériquement la contribution de la lèvre supérieure
et son rôle dominant par rapport à la lèvre inférieure au rayonnement du bruit tonal en
champ lointain par la vanne qui ont déjà été prouvés expérimentalement dans le cadre
du projet Softair [60] (cf chapitre 4). Cette configuration a ainsi pu mettre en avant
l’importance des effets 3D dans l’émergence du bruit tonal à StD = 4.5. En effet, compte
tenu de la dynamique de la couche de mélange, les fronts d’ondes acoustiques peuvent
éventuellement trouver plus facilement des fuites dans les zones d’écoulement subsonique
pour se propager en amont. D’autre part, il a été vu que dans la configuration 0.1D

TTG4A, le choc normal du deuxième choc en lambda oscille entre autres à StD = 4.5.
Cette oscillation pourrait croître en amplitude en considérant une configuration extrudée
à 0.3D. Concernant la directivité représentée par la figure 6.40, pas de différence notable
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(a) Observateur placé à θ = −6◦ (b) Observateur placé à θ = 0◦

(c) Observateur placé à θ = +6◦ (d) Observateur placé à θ = +37◦

Figure 6.38 Spectres de bruit calculés en champ lointain avec l’analogie FW-H
(surface poreuse extérieure)

est constatée en comparaison avec le cas 0.1D représenté par la figure 6.28 et le même
type de propagation domine la configuration 0.3D.

6.3.4 Analyse modale basée sur la Décomposition Spectrale Or-

thogonale Propre (SPOD)
Méthode et paramètres

La Décomposition Spectrale Orthogonale Propre (SPOD) est une méthode permettant
d’extraire des structures cohérentes, ou modes, à partir des données de l’écoulement [81].
Cette méthode peut s’avérer intéressante dans le cadre de cette thèse car elle permet
d’effectuer une Décomposition Orthogonale Propre (POD) classique sur des bandes fré-
quentielles. De plus, cette méthode a prouvé son efficacité pour les mécanismes d’instabilité
dans les écoulements turbulents de type jet [48]. Ce qui distingue la SPOD de la POD
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(a) Observateur placé à θ = −37◦ (b) Observateur placé à θ = 0◦

(c) Observateur placé à θ = +22.7◦ (d) Observateur placé à θ = +68.8◦

Figure 6.39 Comparaison des spectres de bruit calculés en champ lointain avec
l’analogie FW-H pour toutes les surfaces poreuses

classique, c’est que les modes varient dans les deux dimensions espace et temps et sont
orthogonaux sous un produit intérieur espace-temps, plutôt que seulement en espace. Par
conséquent, ils sont optimaux pour exprimer la cohérence spatio-temporelle des données
récoltées. Mathématiquement, les modes de la SPOD sont les vecteurs propres du tenseur
de densité interspectrale (CSD) à chaque fréquence dont le développement de la méthode
est donné par [82] et illustré par la figure 6.41.

Une approche en “streaming” est favorisée pour cette thèse qui consiste à mettre à jour les
sommes partielles de Fourrier dès qu’un nouvel instantané de données est disponible [82].
Une fois les sommes de Fourier terminées, les anciennes bases propres pour chaque fré-
quence sont implémentés par le complément orthogonal des nouvelles données réduisant
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Figure 6.40 Courbes de directivité pour les différentes surfaces poreuses consi-
dérées

ainsi la quantité d’information stockée. Le lecteur est référé à l’étude de Schmidt et
Towne [82] pour la dérivation et les détails de cette approche.

Résultats

Pour la configuration de la vanne extrudée à 0.3D, plusieurs instantanés sont pris en
compte avec un nombre de Strouhal d’échantillonnage StDech

= 20.3. Le temps total acquis
est de 10Tac avec 36 blocs et 60% de chevauchement. La résolution est ∆StD = 0.14. Pour
la configuration 0.1D, un calcul particulier (0.1Tac) est utilisé pour stocker le plan central
avec un nombre de Strouhal d’échantillonage assez grand StDech

= 203 pour 7 blocs avec
70% de chevauchement et une résolution de ∆StD = 1.4

La figure 6.42 montre le spectre des valeurs propres des trois premiers modes calculés pour
les deux configurations.

Pour la configuration 0.1D, des tons apparaissent essentiellement pour le mode 1 à StD =

5.29, 10.58 et 21.16. Le mode 1 en pression est représenté par la figure 6.43 pour StD = 5.29.
On ne remarque pas de propagation en amont de la vanne qui semble bloquée à partir de la
position du train de chocs tout juste après le papillon. Néanmoins, un mode d’interaction
entre le choc en lambda et la couche de cisaillement est mis en évidence. Pour StD = 10.58,
le mode 1 en vitesse représenté par la figure 6.44 met une évidence une instabilité de la
couche de mélange qui se propage en aval du conduit.
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Figure 6.41 Schématisation de la SPOD [82]

Concernant le cas 0.3D, des tons apparaissent essentiellement pour le mode 1 aux nombres
de Strouhal StD = 4.6, 5.72 et 8.75. Pour StD = 4.6 (cf figure 6.45), on remarque ici que
contrairement au cas 0.1D, un rayonnement se produit en amont. Ceci vient confirmer le
fait qu’il n’y a plus de blocage qui se produit au niveau du train de chocs et que l’infor-
mation se propage en champ proche à ce nombre de Strouhal là, d’où l’émergence du pic
tonal aux calculs acoustiques présentés dans la section précédente. Pour les deux nombres
de Strouhal restants (5.72 et 8.75) représentés dans les figures 6.46 et 6.47, des instabilités
mettant en oeuvre la couche de cisaillement sont mis en évidence avec une propagation en
conduit et en amont visible.
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(a) Configuration 0.1D (b) Configuration 0.3D

Figure 6.42 Spectres des trois premiers modes de la SPOD pour les deux confi-
gurations. Mode 1 en bleu, mode 2 en orange et mode 3 en vert.

Figure 6.43 Mode 1 en pression pour StD = 5.29 configuration 0.1D
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Figure 6.44 Mode 1 en vitesse pour StD = 10.58 configuration 0.1D

Figure 6.45 Mode 1 en pression pour StD = 4.6 configuration 0.3D
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(a) Mode 1 en pression (b) Mode 1 en vitesse

Figure 6.46 Modes 1 pour StD = 5.72 configuration 0.3D

(a) Mode 1 en pression (b) Mode 1 en vitesse

Figure 6.47 Modes 1 pour StD = 8.75 configuration 0.3D
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6.3.5 Synthèse
En résumé, plusieurs analyses ont été effectuées sur la configuration de la vanne extrudée
à 0.3D en commençant par l’étude aérodynamique de l’écoulement où des clichés à diffé-
rents plans selon l’envergure ont permis de constater un comportement non uniforme de
la zone d’interaction choc/couche limite (deuxième choc en lambda). Pour ce qui est de
l’acoustique, le pic à StD = 4.5 est bien plus prononcé et distinct en comparaison avec
la configuration 0.1D. Ce pic apparaît aussi à partir de la surface poreuse en amont de
la lèvre supérieure. Finalement, l’analyse modale a permis de mettre en avant les modes
d’instabilités de la couche de mélange ainsi que le rayonnement en amont surtout pour la
configuration 0.3D à StD = 4.5.

Résumé

Points à retenir :
Aérodynamique :

– Différentes phases de la couche de mélange observées avec une oscillation trans-
versale.

– Épaisseur 0.3D nécessaire pour atteindre une décorrelation adéquate en en-
vergure.

– Légère amélioration au niveau des fluctuations de pression pariétale par rap-
port à la configuration 0.1D. Le ton à StD = 4.5 est ainsi mieux prononcé.

Acoustique :
– Émergence du pic tonal à StD = 4.5.
– Contribution supérieure de la lèvre supérieure au bruit rayonné en champ

lointain par rapport à la lèvre inférieure en accord avec les mesures.
Analyse Modale :

– Modes d’interaction entre le choc en lambda et la couche de mélange
– Modes d’instabilité de la couche de mélange (contribuants au bruit tonal)
– Propagation en amont visible pour StD = 4.5.
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Conclusions générales et perspectives

La présente thèse a pour objectif de comprendre et de quantifier numériquement les mé-
canismes de bruit à l’origine du bruit tonal émis par la vanne de pressurisation de cabine
d’avion à 5182 m d’altitude. Ce bruit est émis à un nombre de Strouhal caractéristique
basé sur le diamètre D de la vanne StD = 4.5. Ces vannes, qui sont situées à l’intérieur de
la cabine, permettent la régulation du flux d’air sortant de l’appareil. Elles jouent ainsi un
rôle essentiel pour le confort et la sécurité des passagers mais aussi assurent l’intégrité de
la structure de l’avion en maintenant pour la plupart des appareils une pression intérieure
équivalente à 2438 m quelque soit la phase de vol. Cette thèse vient en complément et
finalisation du projet SOFTAIR qui a débuté en 2013 à l’Université de Sherbrooke. Une
configuration 2D extrudée de la vanne réelle avec un canal rectangulaire et un réservoir
a été mise en place pour l’étude expérimentale durant ce projet afin de rendre possible
la visualisation de l’écoulement par accès optique. En vue d’être pertinent sur les compa-
raisons, la même configuration que dans les mesures (configuration 2D extrudée) est ainsi
prise en compte pour les travaux numériques qui représentent la tâche essentielle de cette
thèse. Les études précédentes [17, 60] ont montré expérimentalement l’émergence d’un
bruit tonal pour un ratio de pression Pcabine/Pext = 1.85. Ces recherches ont aussi montré
que l’écoulement pour ce point de fonctionnement était complexe avec présence de deux
jets pariétaux transsoniques [18, 60, 102]. Cependant, aucune explication claire pour les
mécanismes de bruit n’a été prouvée [27, 42] et aucune simulation de nature instationnaire
était en mesure de capter le pic tonal en champ lointain. Par conséquent, le but principal
de cette thèse est de mettre en évidence ces mécanismes de bruit et de mettre en place
une simulation numérique instationnaire de type LES capable de capter le bruit tonal et
donner une explication claire et précise de ses précurseurs.

Pour comprendre les phénomènes à différents points de fonctionnement, l’écoulement dans
la vanne a d’abord été simulé avec la méthode stationnaire RANS. Le domaine inclut la
vanne avec le canal rectangulaire monté sur le réservoir pour s’approcher au maximum des
mesures. Les maillages adoptés sont fins et résolus en parois. Les résultats montrent que
les jets qui s’écoulent des deux côtés du papillon sont supersoniques avec de grandes zones
de décollement pour les forts ratios de pression. Ces zones de recirculation à haut nombre
de Mach (M = 0.7) en dessous du jet jouent un rôle primordial sur la courbure de ce
dernier du côté de la lèvre supérieure. Cette recirculation est notamment responsable de
la création d’un gradient de pression latéral générant une force centripète attirant ainsi le
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jet et le courbant jusqu’à l’attachement. Ces résultats numériques ont été confirmés par des
calculs théoriques des angles d’expansion et du premier choc oblique dû à la marche. Pour
le ratio de pression d’intérêt Pratio = 1.85, une analyse approfondie est venue compléter
les anciennes études [18, 60]. En effet, les nouveaux calculs mettent en avant la formation
d’une zone d’interaction choc/couche limite qui donne naissance à un choc en lambda
caractéristique des écoulements transsoniques. Deux de ces chocs sont observés sur le
début de la marche et une explication détaillée de leur formation est développée. Les
angles de détente et du premier choc oblique se comparent bien aux calculs théoriques et
une légère amélioration sur les courbes de pression pariétale est observée.

Par la suite, le calcul RANS au ratio de pression d’intérêt a servi d’initialisation à des
calculs LES menés sur la vanne depuis le début du projet SOFTAIR jusqu’à la fin de ces
travaux de thèse. La configuration adoptée par Marsan et al. [60] est reprise et améliorée au
cours de cette thèse. En partant d’une configuration avec conduit long, des améliorations
sur la géométrie avec le rallongement du joint et la réduction de la longueur du canal à
la valeur du banc expérimental sont effectuées. D’un autre côté, des zones de raffinement
sont rajoutées dans le maillage dans la zone des deux lèvres et du conduit pour permettre
une meilleure propagation acoustique au-delà de StD = 4.5. Cependant, le manque de
contrôle des réflexions à la sortie du canal a incité une deuxième amélioration qui consiste
à rajouter le réservoir pour obtenir une condition d’impédance assez réaliste. Des zones
de raffinement transitionnelles et fluides sont implémentées au maillage et le nombre de
Strouhal de coupure du maillage avoisine 8. Une convergence aérodynamique du maillage
est vérifiée en LW avant de passer à l’étude numérique à ordre élevé en TTG4A sur deux
largeurs de canal distinctes : 0.1D et 0.3D.

La première largeur de canal retenue enregistre plusieurs améliorations concernant les
résultats aéroacoustiques obtenus depuis le début du projet SOFTAIR. Côté aérodyna-
mique, une boucle de rétroaction acoustique entre le choc en lambda, la couche de mélange
et le train de chocs situé en aval de la lèvre supérieure est mise en évidence à partir de
plusieurs instantanés Schlieren. Le champ de dilatation montre que des ondes de pres-
sion fuient périodiquement la zone d’interaction choc/couche de mélange et voyagent en
amont pour réintégrer la couche de mélange qui commence à se déstabiliser avec l’insta-
bilité de Kelvin-Helmholtz. On observe ainsi un phénomène similaire au screech sur les
jets supersoniques à l’origine du bruit tonal. Une amélioration significative des prédictions
des fluctuations de pression pariétales est obtenue notamment avec la disparition du pic
à StD = 6.2 présent dans la configuration avec un conduit court. Aussi, le pic tonal à
StD = 4.5 apparaît mieux sur la configuration avec réservoir avec le schéma d’ordre élevé
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TTG4A. D’autre part, une étude des oscillations des deux chocs en lambda montre que
ces derniers oscillent principalement à deux nombres de Strouhal distincts : 4.5 et 15.1.
Côté acoustique, le modèle représenté par le champ de dilatation met en avant un effet
considérable du domaine de calcul, du maillage et du schéma numérique. Quand un do-
maine du canal avec des dimensions longitudinales exactes est simulé sur un maillage fin
et régulier (capable de propager les hautes fréquences sans dispersion), avec un schéma
d’ordre élevé peu dissipatif (TTG4A), les calculs acoustiques en champ lointain à l’aide
de l’analogie FW-H reproduisent les niveaux à large bande mesurés, mais le bruit tonal à
StD = 4.5 n’est pas reproduit. De plus, la lèvre supérieure domine la propagation acous-
tique en amont comme dans les essais. L’étude de cohérence a montré que le train de
chocs est probablement responsable du blocage de la remontée acoustique vers l’amont.
Ce blocage est traduit par une chute de cohérence qui est détectée à partir de la position
de la sonde située au niveau du train de chocs à StD = 4.5.

La configuration extrudée à 0.3D a permis d’obtenir une chute de cohérence spatiale adé-
quate selon l’envergure. Côté aérodynamique, différentes phases de la couche de mélange
sont observées avec une irrégularité dans le comportement du second choc en lambda. Une
légère amélioration de la prédiction des fluctuations de pression pariétale est observée. Côté
acoustique, le pic tonal à StD = 4.5 est bien présent sur les spectres de bruit en champ
lointain en comparaison avec la configuration 0.1D. En effet, la propagation acoustique en
amont via des zones subsoniques de la couche de mélange est maintenant rendu possible
grâce aux effets 3D et à la dynamique de la couche de mélange. Ce pic à StD = 4.5 est
capté aussi sur les spectres de bruit calculés à partir de la surface poreuse en amont de la
lèvre supérieure montrant et quantifiant ainsi numériquement sa dominance par rapport à
la lèvre inférieure. Cependant, un temps de calcul supplémentaire est requis pour obtenir
ce ton à la bonne amplitude. Finalement, l’analyse modale à l’aide de la Décomposition
Spectrale Orthogonale Propre (SPOD) est venue confirmer la propagation acoustique en
amont préalablement bloquée au niveau du train de chocs dans la configuration 0.1D et
en mettant aussi en avant des modes d’interaction de la couche de mélange et du choc en
lambda, précurseurs du bruit tonal, pour StD = 4.5.

En résumé, ce projet de thèse avait pour objectif d’étudier les mécanismes responsable de
l’émission du bruit tonal à StD = 4.5. Une analyse numérique basée sur des simulations
RANS/LES a été menée sur une configuration de vanne en 2D extrudé permettant ainsi
cette quantification. L’interaction entre le choc en lambda, la couche de mélange et le train
de choc est à l’origine du maintien et de l’entretien de la boucle de rétroaction respon-
sable du bruit tonal qui provient de la lèvre supérieure du papillon. Le couplage de ces
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derniers à des effets 3D a permis de capter le bruit tonal en champ lointain numériquement.

Perspectives

Ce travail ouvre la voie à de nouvelles opportunités et améliorations dans l’étude des
vannes papillons de pressurisation de cabines d’avions. Tout d’abord, concernant les post-
traitements, la SPOD pourrait être étendue dans le conduit et une analyse en ondelettes
pourrait être envisagée afin de capter les différents modes de conduit. Ensuite, à l’image
de ce qui a été obtenu pour la configuration 2D extrudée durant cette thèse, la même
étude pourrait être menée sur la vanne réelle cylindrique en prenant en compte la vraie
géométrie. Les techniques de maillage ayant déjà prouvé leur effet aéroacoustique sur la
configuration 2D extrudée, il faudrait seulement disposer d’assez de ressources numériques
pour pouvoir mettre en oeuvre cette étude qui sera très coûteuse.

Finalement, la géométrie de la vanne serait à reconsidérer. Les travaux de cette thèse
ont montré que la source de bruit provenait de l’interaction des chocs en lambda avec la
couche de mélange dont l’instabilité commencerait à partir du train de chocs. L’apparition
du choc en lambda étant dû principalement à la déviation de l’écoulement subite par la
partie montante de la marche, supprimer cette rampe viendrait empêcher la formation du
choc en lambda et garderait l’écoulement rattaché à la paroi jusqu’à dissipation du jet par
la turbulence. Étant donné le régime sonique avec lequel le jet atteint la dernière rampe
de détente, l’apparition de l’éventail de détente à cet endroit serait sans conséquence sur
l’évolution de l’écoulement en aval de la marche. Par conséquent, le comportement de ce
jet deviendrait quasi-semblable à celui du jet du côté de la lèvre inférieure.
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General conclusions and perspectives

The main objective of this thesis was to numerically understand and quantify the tonal
noise emitted by the aircraft cabin pressurization valve at 5182 m and the mechanisms
behind it. This noise is radiated at a characteristic Strouhal number based on the diameter
D of the valve StD = 4.5. These valves, which are located inside the cabin, allow the
regulation of the outgoing flow from the aircraft. Thus, they play an essential role for the
comfort and safety of passengers but also ensure the integrity of the structure of the aircraft
by maintaining an interior pressure equivalent to 8000 feet during different phases of the
flight. This thesis complements and finalizes the SOFTAIR project which started in 2013 at
Université de Sherbrooke. A 2D extruded configuration of the real valve with rectangular
bench and tank was set up for the experimental study during the project in order to make it
possible to visualize the flow by optical access. In order to be relevant with the comparisons,
the same configuration as in the measurements (2D extruded configuration) was thus taken
into account for the numerical works which represented the essential task of this thesis.
The old studies [17, 60] have experimentally proven the emergence of a tonal noise for
a pressure ratio Pcabin/Pext = 1.85. These research also showed that the flow for this
operating point was complex with the presence of two transonic parietal jets [18, 60, 102].
However, no clear explanation for the noise mechanisms has been proven [27, 42] and no
unsteady simulations captured the peak in the far field computations. Consequently, the
main aim of this thesis is to highlight these noise mechanisms and to set up an unsteady
LES-type numerical simulation capable of capturing the tonal noise and giving a clear and
precise explanation of its precursors.

In order to understand the phenomena at different operating points, the flow within the
valve was simulated with stationary RANS method. The domain includes the valve with
the rectangular channel mounted on the tank to get as close as possible to the measure-
ments. The meshes adopted are fine and wall-resolved. The results have shown that the
jets flowing on both sides of the butterfly are supersonic with large areas of separation
for high pressure ratios. These high Mach number recirculation zones (M = 0.7) below
the jet play a key role in the curvature of the upper lip side jet. This recirculation is
notably responsible for the creation of a lateral pressure gradient generating a centripetal
force attracting the jet and bending it until the attachment. These numerical results were
confirmed by analytical calculations of the expansion angles and the first oblique shock due
to the step. For the pressure ratio of interest Pratio = 1.85, an in-depth analysis completed
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the old studies [18, 60]. In fact, the new calculations have highlighted the importance of
the shock/boundary layer interaction zone which gives rise to a lambda shock characte-
ristic of transonic flows. Two of these shocks are observed at the beginning of the step
and a detailed explanation of their formation has been developed. The angles of expansion
and of the first oblique shock compare well to the theoretical calculations and a slight
improvement on the mean wall pressure curves is seen.

Subsequently, the RANS calculation on the operating point of interest was used to initialize
LES calculations carried out on the valve from the beginning of the SOFTAIR project
until the end of this work. The configuration chosen by Marsan et al. [60] was adopted and
underwent several improvements during this thesis. Starting from a configuration with long
duct, improvements on the geometry with the lengthening of the seal and the reduction
of the length of the channel to the value of the experimental bench were performed. On
the other hand, refinement zones have been added to the mesh in the zone of the two lips
and the duct to allow better acoustic propagation beyond StD = 5. However, the lack of
control of outlet reflections encouraged a second improvement which consists in adding
the tank to obtain a fairly realistic impedance condition. Transitional and fluid refinement
zones were implemented in the mesh and the cutoff Strouhal number of the mesh is around
8. An aerodynamic convergence of the mesh was carried out in LW before going on to the
high-order numerical study in TTG4A on two distinct duct thicknesses : 0.1D and 0.3D.

The first duct thickness records several improvements concerning the aeroacoustic results
obtained since the start of the SOFTAIR project. On the aerodynamic side, an acoustic
feedback loop between the lambda shock, the mixing layer and the shock train located
downstream of the upper lip is highlighted from several Schlieren snapshots. The dilatation
field shows that pressure waves periodically leak from the shock / mixing layer interaction
zone and travel upstream to reintegrate the mixing layer which begins to destabilize due
to the Kelvin-Helmholtz instabilities. We noticed then a phenomenon which is related to
the screeching supersonic jets. Improvement on the wall pressure fluctuation was obtained
in particular with the disappearance of the peak at StD = 6.2 present on the configuration
with short duct. Also, the tone at StD = 4.5 appears better on the tank configuration
with the high order scheme TTG4A. On the other hand, a study of the oscillations of
the two lambda shocks shows that the latter oscillate mainly at two distinct Strouhal
numbers : 4.5 and 15.1. On the acoustic side, the patterns represented by the dilatation
field highlights a considerable effect of the computational domain, mesh and numerical
scheme. When a channel domain with exact longitudinal dimensions is simulated on a
fine and regular mesh (capable of propagating high frequencies without dispersion), with
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a low-dissipative high-order scheme (TTG4A), the far-field acoustic calculations using the
FW-H analogy reproduce the measured broadband levels, but the tonal noise at StD = 4.5

is not reproduced. In addition, the upper lip dominates the acoustic propagation upstream
as in the measurements. The coherence study showed that the shock train was responsible
for blocking the upstream acoustic information. This blockage was highlighted by a drop
in coherence detected from the position of the shock train probe at StD = 4.5.

The 0.3D configuration made it possible to obtain an adequate spanwise spatial coherence
drop. On the aerodynamic side, different phases of the mixing layer were observed with an
irregularity in the behavior of the second lambda shock. A slight improvement was noticed
on the wall-pressure fluctuations spectra. As for the acoustics, the tonal peak at StD = 4.5

is now imposing on the far field noise spectra compared to the 0.1D configuration. This
peak is also captured on the noise spectra calculated from the porous surface upstream
of the upper lip, thus proving and quantifying numerically its dominance with respect
to the lower lip. However, additional calculation time is required to obtain this tone at
the right amplitude. Finally, the modal analysis using the Spectral Proper Orthogonal
Decomposition (SPOD) came to confirm the upstream acoustic propagation that was
blocked at the shocks train in the 0.3D configuration and also highlighting modes of
interaction of the shear layer and the lambda shock for StD = 4.5.

In summary, this thesis aimed to study the noise mechanisms responsible for the emission
of tonal noise at StD = 4.5. A numerical analysis based on RANS/LES simulations was
carried out on a 2D extruded valve configuration allowing this quantification. The inter-
action between the lambda shocks, the mixing layer and the shock train is at the origin of
the maintenance of the feedback loop responsible for the tonal noise which comes from the
upper lip of the butterfly. The coupling of these elements to 3D effects made it possible
to capture the tonal noise in the far field.

Perspectives

This work opens the way to new opportunities and improvements in the study of outflow
butterfly valves. First of all, concerning post-processing, SPOD could be extended in the
duct and a wavelet analysis could be envisaged in order to capture the different modes of
duct. Then, as it what was obtained for the 2D configuration extruded during this thesis,
the same study could be carried out on the real cylindrical valve taking into account the
true geometry. The mesh techniques having already proven their aeroacoustic effects on the
extruded 2D configuration, it would only be necessary to have enough numerical resources
to be able to implement this study which will be quite expensive.
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Finally, the geometry of the valve should be reconsidered. The work of this thesis proved
that the noise source came from the interaction of the lambda shocks with the mixing layer
whose instability is triggered from the shock train. The formation of the lambda shock
being mainly due to the deviation of the flow by the rising part of the step, suppressing
this ramp would come to prevent the formation of the lambda shock and will keep the
flow attached to the wall until its dissipation by turbulence. Given the sonic regime with
which the jet reaches the last expansion ramp, the production of the expansion fan at this
location would have no consequence on the evolution of the flow downstream of the step.
Consequently, the behavior of this jet would thus become almost similar to that on the
lower lip side.
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ANNEXE A

Calcul théorique du nombre de Mach et de
l’angle de la première détente

Cette annexe, référée au chapitre 5, explique le calcul du nombre de Mach en sortie du
papillon M2 ainsi que l’angle de la première détente subie par l’écoulement.

A partir de la relation P2/P1 = 1/1.85 = 0.54, on peut écrire :

Pratio =
P2

P1

=
P2

P02

P02

P01

P01

P1

(A.1)

avec P0i les pressions d’arrêt. Étant donné l’hypothèse isentropique, P02

P01
=1. À partir de

la figure A.1, P01

P1
peut être retrouvé à partir des tables isentropiques des gaz parfaits. On

obtient P1

P01
= 0.5283 donc P01

P1
= 1.892.

On revient à l’équation A.1 et on obtient ainsi le rapport P2

P02
= 0.28. En interpolant à

nouveau ce rapport dans les tables isentropiques des gaz parfaits, on obtient M2 = 1.48
(figure A.2).
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ANNEXE A. CALCUL THÉORIQUE DU NOMBRE DE MACH ET DE L’ANGLE

DE LA PREMIÈRE DÉTENTE

Figure A.1 Table d’interpolation pour le calcul de P1

P01
[104]

Figure A.2 Table d’interpolation pour le calcul de M2 [104]
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