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RESUME

Aujourd’hui, la réduction du bruit est une priorité incontournable dans le domaine aéro-
nautique. En effet, des normes de plus en plus restrictives sont adoptées par les organismes
de certification en matiére de bruit environnemental et ainsi la qualité acoustique est de-
venue un argument de vente et le bruit un obstacle 4 la commercialisation.

Depuis ces derniéres 35-40 années, le bruit des avions a été considérablement réduit, en
particulier grace & des turboréacteurs plus silencieux. Une autre méthode consiste dés
la conception a modifier la géométrie de 1'avion afin d’utiliser les réflexions, diffractions
et réfractions des ondes sonores sur le fuselage et les ailes afin de diminuer le bruit des
turboréacteurs se propageant au sol. Ces multiples phénomeénes physiques sont décrits
comme les effets d’installation.

La compagnie Pratt & Whitney Canada (P&WC) souhaitait acquérir un outil de prédiction
du bruit des turboréacteurs qui prend en compte les effets de réflexions et de diffractions
afin d’optimiser dés la conception le niveau sonore pergu au sol. Le bruit propre des
moteurs était une donnée d’entrée de ce module.

Actuellement, les méthodes de calcul exact utilisées sont limitées aux moyennes et basses
fréquences car elles deviennent trop coiiteuses en temps de calcul pour les hautes fré-
quences. On s'est donc tourné vers une méthode asymptotique, valable en hautes fré-
quences : la méthode des rayons couplée a la méthode paraxiale.

L’objectif de cette maitrise consistait & implémenter un module, sous Matlab, de propaga-
tion acoustique prenant en compte les effets d’'installation avec la méthode géométrique.
Ce module a été par la suite intégré au code existant de propagation acoustique de P&WC.

Le code calcule dans un premier temps toutes les caractéristiques des rayons puis recons-
truit le champ de pression en un ou plusieurs points, typiquement en champ lointain. Ce
code est validé par I’étude de plusieurs cas de propagation validés par la méthode des
sources images et la méthode des éléments finis de frontiére.

Mots-clés : Acoustique géométrique - Méthode des rayons - Aéroacoustique
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CHAPITRE 1

Introduction

1.1 Contexte du projet

L’aéronautique est un domaine en constante évolution. A son début, la seule exigence était
de voler mais au fil des années, les critéres sont devenus de plus en plus pointus : fiabilité,
robustesse, prix, rapidité, consommation... Puis sont apparues les exigences de confort
acoustique (bruit de cabine) et de réduction du bruit environnemental (bruit externe)
dictées par les réglementations imposées par les organismes de certification. La qualité
acoustique intervient a présent comme un argument de vente et le bruit comme un obstacle
4 la commercialisation (la figure 1.1 nous montre les niveaux sonores d'un Boeing 747

suivant la distance 4 la piste).

Figure 1.1 Niveau sonore d’'un Boeing 747 & différentes distances de la piste en
phase de décollage et d’atterrissage Source : www.aviation-civile.gouv. fr

Le bruit des avions a pourtant déja été réduit de 20 décibels en trente ans. Le niveau
sonore s’amoindrit tandis que le rayon d’action et la capacité des avions & réaction conti-

nuent d’augmenter (Source : www.pomms.org). Ces progrés sont & mettre au crédit de

I'optimisation de 1’écoulement du flux d’air dans le moteur et & la réduction du bruit du

jet.
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Le bruit des moteurs est primordial pour les constructeurs d’avions car il représente un
nombre conséquent de décibels. Il est surtout important aux phases de décollage et d’at-
terrissage.

Ces progrés restent malheureusement insuffisants car 'augmentation du trafic aérien ces

derniéres années, a contrebalancé cette réduction du niveau sonore.

Un autre axe de recherche est d’étudier le positionnement des moteurs par rapport aux
ailes, a4 'empennage ou au fuselage, de fagon a ce qu'ils soient moins bruyants. Cette
méthode consiste & utiliser les réflexions et les diffractions des ondes sonores sur ces parties
de l'avion afin de diminuer le bruit des turboréacteurs se propageant au sol. Ces multiples
phénoménes physiques sont décrits comme les effets d’installation.

Ces derniers doivent étre pris en compte dans les outils de prédiction de bruit, cependant
les méthodes exactes actuelles cotitent cher en temps de calcul et sont donc limitées aux
moyennes et basses fréquences. Il faut donc trouver une méthode efficace permettant de
modéliser la propagation acoustique pour les hautes fréquences. On se tourne donc vers
une méthode asymptotique, valable en hautes fréquences : la méthode géométrique (GA)

ou méthode des rayons.

Le principe de la méthode des rayons consiste en la propagation du son sous forme de
rayons sonores, par analogie avec ’optique géométrique. Elle demande cependant un calcul
des angles de tirs des rayons afin d’éviter de suivre un nombre trop élevé de rayons qui
peut étre coiiteux. On la couplera donc a la méthode paraxiale (PRA) qui évalue le temps
de propagation ainsi que 'amplitude du rayon non seulement sur le rayon mais aussi & son

voisinage.

Un autre module sera aussi intégré afin de tenir compte des effets de diffraction qui ne

sont pas considérés par la méthode des rayons.

1.2 Problématique

Sous la tutelle de Alain Berry, spécialiste en controle actif et méthodes analytiques et
de Noureddine Atalla, spécialiste en méthodes numériques et méthodes analytiques, tous
deux professeurs au Groupe d’Acoustique de 1'Université de Sherbrooke (GAUS), ce pro-
jet a pour objectif de développer un outil de simulation pour les effets d’installation des
moteurs sur le bruit extérieur. Il s’inscrit dans le cadre de la chaire industrielle d’acous-
tique appliquée a l'aviation en partenariat avec Bombardier Aerospace, Pratt&Whitney
Canada (P&WC) et Bell Helicopter Textron. Il est développé avec le soutien de P&WC,



1.3. OBJECTIFS DU PROJET 3

entreprise spécialisée dans la conception de moteurs d’avions et d’hélicoptéres. Les algo-
rithmes combinant 'acoustique géométrique et la méthode paraxiale seront intégrés dans
les outils informatiques de P&WC.

1.3 Objectifs du projet

L’objectif principal du projet de recherche est de développer et d’incorporer a Poutil de
prédiction du bruit des turboréacteurs de P&WC un module qui prend en compte les effets

d’installation des moteurs d’avions.

Les objectifs spécifiques se répartissent en deux étapes :
1. Phase 1

- Faire une revue de la littérature afin de se familiariser avec les phénoménes

physiques mis en jeu dans les effets d’installation et leur modélisation.

- Développer un code 2D basé sur les algorithmes de la méthode géométrique
modélisant les effets d’installation.

- Prendre en compte la directivité de la source.

- Incorporer la diffraction au code.

- Définir une représentation géométrique de I’avion.
- Valider analytiquement le code.

- Passer & une version 3D du code.

Valider le code 3D.

2. Phase 2 (Responsabilité de P&WC)
- Intégrer le module dans le programme SyLNT de P&WC.
- Valider I'implémentation.

- Documenter le module.
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CHAPITRE 2

Etat de l'art

Ce chapitre se divise en quatre parties. Dans un premier temps, la nécessité de réduction
du bruit des avions & 'extérieur est exposée, puis les méthodes utilisées a ces fins seront
détaillées en insistant sur l'utilisation des effets d’installations. Ensuite, une étude compa-
rative des différentes méthodes numériques modélisant ces phénomeénes sera menée ; ce qui
permettra de valider le choix de la méthode géométrique. Enfin, une synthése de quelques

codes utilisant la méthode géométrique sera décrite.

2.1 Diminution du bruit d’avion

Un avion est source de nuisances sonores principalement dans les phases de décollage et
d’atterrissage. Les sources de bruit sur un avion sont trés nombreuses et principalement
causées par des phénoménes aérodynamiques : bruits de tourbillons d’air au niveau des
ailes et des moteurs, bruits des becs et des volets qui freinent ’avion lors de ’approche et de
latterrissage, bruit du train d’atterrissage, bruit de la soufllante et des jets de gaz éjectés
des moteurs, bruit de combustion, etc. Un avion au décollage & 300 métres représente ainsi

un niveau sonore d’environ 120-140 dB(A) (son pergu a oreille).

Le durcissement croissant des réglementations au niveau du bruit autour des aéroports ces
derniéres années, impose aux compagnies dont les avions sont trop bruyants de payer des
taxes importantes et/ou leur interdit d’exploiter ces avions sur certains créneaux horaires.
Pratt & Whitney Canada congoit et fabrique, entre autres, des moteurs pour les jets de
transports de passagers. Leurs clients ne souhaitent pas avoir des redevances liées au bruit
ou des restrictions a l'exploitation, il est primordial que le jet puisse décoller et atterir a

n'importe quelle heure de la journée ou de la nuit.

La pollution sonore aux alentours des aéroports est examinée dans de nombreuses études.
Par exemple, Cohen et al. [2008] démontrent que la limite de niveau sonore tolérée par les
normes [OACI, 2002] est dépassée chez les habitants proches de 'aéroport de La Guardia
(LGA).
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La certification acoustique se fait en trois points de contréle : 'approche, le latéral (dé-
collage pleine puissance) et le survol (décollage aprés réduction de puissance). Ces points
sont décrits dans la figure 2.1.

Réduction de ;jﬁ
. p puissance e
\E‘;‘r-w'w"b Seuil de piste a
e l'atterrissage Décollage
120 m : :
: Survol

"---,_--_
|
{
‘7
o
i 'Y
'8
3
s S

Approche
|
&
2000 M | 4 herdes 8,500 m
freins

Figure 2.1 Points de contréle pour la certification acoustique

Des avions silencieux posséderaient donc un avantage commercial évident. Il devient donc
incontournable pour les concepteurs d’avions d’en tenir compte afin de rester compétitifs.

C’est pourquoi il faut continuellement chercher a4 diminuer le bruit des avions.

L’objectif est de diminuer la surface de la ‘trace au sol’ (distribution du bruit de I’avion
vers le sol) des avions lors des phases de décollage et d’atterrissage pendant lesquelles le
bruit est le plus intense. Habituellement, cette distribution du son est trés étendue et se
fait sur plusieurs kilométres autour de la piste d’ou les nuisances sonores. La figure 2.2 nous
présente une carte des iso-contours de niveau de pression sonore établie en moyennant des
mesures de bruit prises durant 24 heures avec une pénalité de 10 dB pour les opérations
ayant lieu de 22h a 7h (Day Night Level DNL).

2.2 Meéthodes de contrdle du bruit utilisées

Depuis ces derniéres 35-40 années, de considérables progrés ont été effectués dans la ré-
duction du bruit des avions (95% de réduction de personnes touchées par le bruit [Waitz,
2005]). Cette amélioration est surtout due & des turboréacteurs plus silencieux [Lemaire,
2005]. Cependant, le bruit aérodynamique ([Hubbard, 1991]; |Fitzpatrick, 2005]; [Fran-
zoni, 2004]) les effets d'installation des turboréacteurs [Broadbent, 1977] sont devenus

aussi prépondérants que les turboréacteurs a 1’atterrissage.
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Figure 2.2 Contours de bruit DNL au sud de 'aéroport St Petersburg Clear-
water en Floride.

Source : US Census Tiger/Line 2000. Wyle Labs, INM 6.1 Geographic Refe-
rence : 1983 State Plane Coordinate System, Florida West, Feet.

Nous nous intéresserons ici aux effets d’installation des turboréacteurs c’est-a-dire & I’étude
de l'influence du positionnement de ces derniers par rapport & une voilure (aile) ou au
fuselage (paroi de 'avion) sur leur rayonnement global. Cette méthode consiste a utiliser les
réflexions et les diffractions des ondes sonores (voir Figure 2.3) sur le fuselage, 'empennage

et les ailes afin de diminuer le bruit des turboréacteurs se propageant au sol.

Figure 2.3 Illustration des phénoménes d’absorption, réflexion et diffraction du
son (Source : www.acoustics.salford.ac.uk)
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En effet, la présence d’une paroi & proximité du moteur, modifie la propagation du bruit.
Dans le cas de moteurs installés sous la voilure, 'aile, par exemple, réfléchit une grande
partie de I'énergie acoustique du moteur vers le sol et est a 'origine d’interactions entre
le jet du moteur et les volets, lorsqu’ils sont braqués. Mettre le moteur au-dessus des ailes
limiterait donc la propagation du bruit vers le sol, l'aile le réfléchissant cette fois vers le
haut. Mais cette solution ne semble pas optimale du point de vue structurel. Une solu-
tion plus prometteuse, consiste & implanter les réacteurs au niveau de 'empennage (voir
Figure 2.4) afin de profiter de l'effet de masquage du bruit et de garantir une meilleure
stabilité de ’avion ainsi qu’une plus faible consommation d’essence, cependant, les condi-
tions aérodynamiques peuvent ne plus étre aussi optimales et nuire aux performances des

moteurs.

Figure 2.4 Effets d’installation des moteurs au dessus de Taile.
(Source : www.aeronautics.nasa.gov)

2.3 Inventaire des méthodes numériques de prédiction

des effets d’installation

Actuellement, pour modéliser la propagation acoustique et visualiser l'influence de Vaile
et du fuselage, on peut utiliser la méthode des éléments finis (souvent abrégée FEM pour
Finite Elements Method), la méthode des équations d’Euler linéarisées (Linearized Euler
Equations LEE), la méthode des éléments finis de frontiére (Boundary Element Method
BEM) qui est la plus utilisée ainsi que la méthode géomeétrique (Geometrical Acoustics :
GA).

La méthode FEM repose sur un découpage de I'espace selon un maillage. En acoustique,
le domaine est souvent infini donc pour appliquer la méthode FEM, il faut recourir a

des approximations (frontiéres artificielles avec conditions aux limites qui excluent les ré-
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flexions par exemple). L’analyse d’un probléme par éléments finis consiste en sept étapes :
Formulation intégrale (faible ou variationnelle) des équations gouvernant le systéme, dis-
crétisation du domaine, approximation des variables et calculs des matrices élémentaires,
assemblage, imposition des conditions aux limites, invocation de la stationnarité et étude

de la convergence de la solution.

La méthode BEM est une alternative a la méthode FEM lorsque le domaine de propagation
devient infini car seule la surface de la frontiére du domaine doit étre discrétisée. Le champ
acoustique est obtenu en tout point de l'espace grace au rayonnement de ses frontiéres.
La condition de rayonnement & l'infini de Sommerfeld est automatiquement satisfaite
contrairement & la méthode FEM. Pour des applications courantes, il faut au moins cinq

ou six éléments par longueur d’onde [Brebbia et Ciskowski, 1991; Seznec, 1980}.

La méthode LEE est une simplification des équations de Navier Stokes. Elle peut étre
utilisée pour modéliser le bruit rayonné par un avion a réaction subsonique en tenant
compte d'un écoulement [Bailly et Juve, 2000] ainsi que pour modéliser la propagation
sonore dans une nacelle [Lan et Breard, 2006]. Cependant, elle nécessite un maillage fin
avec plusieurs points de discrétisation (typiquement 10) par longueur d’onde pour avoir
un résultat correct, ce qui ne permet pas de traiter les cas en hautes fréquences. Elle n’est

pas adaptée & notre cas.

L’ONERA a publié une dizaine d’articles sur les effets d’installation depuis 1999. Cepen-
dant, elle adopte plutot une approche hybride (Equations d’Euler et BEM) que géomé-
trique [Redonnet et al., 2007]. Cette méthode hybride est utilisée pour le logiciel sAbrinA
et montre bien l'effet du masque acoustique dii a I'empennage (atténuation des ondes a

I'intrados du profil, renforcement des ondes & I’extrados comme le montre la figure 2.5).

Airbus-France a aussi développé un logiciel ACTIPOLE basé sur la méthode BEM pour

simuler les réflexions et les diffractions sur le fuselage pour un écoulement moyen uniforme
[Remy, 2001}

Agarwal et Dowling [2005]; Manoha et al. [2005] déclarent dans leurs articles que la mé-
thode BEM posséde de nombreuses limitations. En premier lieu, suite 4 un manque de
ressources informatiques, elle est limitée en fréquence. En effet, la longueur d’onde acous-
tique minimale doit aussi étre environ six fois plus grande que la dimension d’un élément
linéaire. De plus, la méthode BEM ne peut pas prendre en compte les effets de réfrac-
tion dus & la propagation en milieu non uniforme. L’avantage de la méthode BEM par
rapport a la méthode FEM est qu'il suffit de discrétiser les surfaces et non le domaine

acoustique entier. Ainsi, le nombre d’éléments finis se voit nettement diminué. Ceci est

14



10 CHAPITRE 2. ETAT DE L’ART

Figure 2.5 Simulation numérique 3D des effets d’installation pour une tuyére
installée au-dessus de I’empennage en condition de décollage ; cartes de pression
perturbée instantanée. Logiciel sAbrinA. Source : www.onera.fr 2008

particuliérement avantageux pour des problémes acoustiques qui exigent de prendre en

compte Pespace 3D total et les conditions d’impédances de rayonnement a infini.

La résolution de problémes réalistes en termes de géométrie, hétérogénéité, longueur
d’onde... est limitée par le nombre de degrés de liberté que peut traiter I'algorithme de
solution sur un ordinateur donnée. Ces méthodes sont donc cotiteuses en temps et en res-
sources informatiques dés que la taille de la géométrie devient grande en comparaison de
la longueur d’onde. De plus, comme 'analyse est menée dans le domaine fréquentiel, la
taille des maillages est liée a la fréquence du probléme. Le spectre des fréquences étudiées

est donc aussi restreint par ces considérations.

L’idée est alors d’appliquer une méthode d’accélération de I'évaluation des opérateurs
intégraux afin de diminuer le temps CPU d’une itération mais aussi les besoins en mémoire.
Cette réorganisation du calcul (c'est-a-dire la décomposition de la fonction de Green de
'espace libre en multipoles) est rendue possible par la méthode multipole rapide (Fast
Multipole Method soit FMM en anglais). Dans son article, Delnevo et al. [2005] explique
que cette méthode permet de résoudre des problémes & 5 millions de degrés de liberté
soit jusqu'a 3150Hz ce qui ne permet toujours pas de couvrir l'ensemble de la gamme de
fréquences d’un moteur d’avion.

C’est pourquoi on se tournera vers des méthodes asymptotiques certes approximatives mais

plus rapides basées sur ’acoustique géométrique qui est valable en hautes fréquences.



2.3. INVENTAIRE DES METHODES NUMERIQUES DE PREDICTION DES

EFFETS D’INSTALLATION 11

Cette derniére méthode consiste en la modélisation de I'onde sonore par un rayon. On
utilise alors les lois de 'optique comme celle de Snell-Descartes. Elle permet de construire
le champ acoustique en un point donné en lancant & partir de la source des rayons avec
une certaine discrétisation et en comptabilisant les rayons paséant par ce point. En outre,
comme l'acoustique géométrique est une méthode temporelle, I'approche de problémes
contenant des sources avec un large spectre est simplifiée. Une seule analyse temporelle est
utile pour reconstruire le champ & toutes les fréquences. Cette approche aura 'avantage, en
plus de son efficacité en temps de calcul, de prendre en compte les gradients de température
et de vents, les écoulements non homogénes et des géométries arbitraires [Dabin, 1999.
Ces phénoménes ne seront pas pris en considération dans ce projet cependant.

La source de bruit (id est les turboréacteurs) est modélisée par une source ponctuelle

d’amplitude et de directivité données.
On construit alors la solution géométrique en trois étapes :

1. Obtenir la relation de dispersion qui relie la fréquence angulaire w au vecteur d’onde

K.

2. Déterminer les courbes ou rayons caractéristiques de la relation de dispersion par

résolution d’'un systéme d’équations différentielles ordinaires.
3. Calculer le champ d’amplitude en résolvant une équation de conservation de 1’énergie.

Les méthodes utilisées pour déterminer le champ sont décrites dans un nombre restreint
d’études et sont soit basées sur des expressions analytiques particuliéres, soit consistent
en une approximation en champ lointain. Une méthode plus efficace a été développée par
Ugincius [Thompson, 1974]. Elle consiste & définir la variation de la section du tube de
rayon pour chaque rayon et a intégrer une série d’équations différentielles le long de la tra-
jectoire caractéristique. Une solution tridimensionnelle est obtenue en résolvant I'équation
de conservation de I’action d’onde par un calcul au premier ordre de la variation élémen-
taire du front d’onde pour chaque rayon [Candel, 1977b]. On obtient ainsi la variation de
la section d’un tube de rayon qui forme un systéme d’équations différentielles qui, ajouté
au systéme différentiel des rayons, permet en ayant les conditions initiales de définir tous
les paramétres des rayons. Le champ total est alors la sommation des contributions des

rayons passant par le point dont on veut déterminer le champ.

La difficulté dans la méthode des rayons est le tracé entre deux points. On peut, si I'on
connait les positions de la source et du receveur employer une méthode itérative afin

d’obtenir les angles de tirs mais la méthode géométrique perdrait alors 'avantage d’étre
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peu coliteuse. Pour éviter ce probléme, on combinera la méthode des rayons avec une
approximation paraxiale (PRA) [Bergman, 2005|. La méthode PRA permet d’évaluer le
temps de propagation et 'amplitude de 'onde sur le rayon mais aussi & son voisinage ce

qui permet de s’affranchir de la précision des angles de tirs [Atalla et Glegg, 1993].

La méthode des rayons présente aussi des limites au voisinage des zones singuliéres. Dans
certaines circonstances, les trajectoires des rayons forment une sorte d’enveloppe nom-
mée caustique ou le calcul des rayons échoue. Il existe des méthodes qui permettent de

contourner ces problémes comme la méthode des rayons gaussiens [Atalla, 1991].

Les effets d’installation incluent la diffraction. Cependant, si I'on se trouve en présence
d’objets diffractants, la méthode des rayons ne considére qu'une simple réflexion spéculaire
(en opposition avec la réflexion diffuse) du rayon et de son front d’onde. Ainsi, pour
tenir compte du champ acoustique dans les zones d’ombre, on doit prendre en compte la
diffraction. Les théories de la diffraction adoptées dans la littérature pour modéliser les
effets d’installation sont :

- la théorie de Fresnel dans le code Raynoise de LMS [2007].

- la théorie géométrique de la diffraction (GTD) [Agarwal et al., 2006].

- la théorie uniforme de la diffraction (UTD) dans le code CESAR-I de I'Onera [Rozenberg
et Bulté, 2008).

La diffraction peut étre intégrée a la méthode des rayons grace a la théorie géométrique
de Keller [1962] et la théorie uniforme décrite dans larticle de Kouyoumjian et Pathak
[1974]. 11 faudra considérer la diffraction par les arétes et si cela semble nécessaire par les

surfaces courbes (ondes rampantes) voir figure 2.6.

— rayons

diffractés

Figure 2.6 Diffraction des rayons par une aréte (a gauche); par une surface
courbe (& droite)

La figure 2.7 nous présente les domaines des différentes méthodes numériques pour la

modélisation des effets d’installation.
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Modélisation

Geomaétria 30
Ecoulement non uniforme
Géomaetrie 3D
Ecoulement uniforme

Géomatrie a symétrie axiale
Ecoulement non uniforme

_axissymétriques

BassesFréquences MoyennesFréquences  HautesFrégquences

Figure 2.7 Domaines des méthodes numériques. Source : Dassault Aviation

Il apparait donc que I'acoustique géométrique est une méthode qui va compléter les mé-
thodes numeériques classiques en hautes fréquences et est adaptée aux exigences de notre

probléme.

2.4 Synthése des références, approches et codes de

calcul existants pour les effets d'installation

Candel [1977a,b] est parmi les premiers & avoir développé un code numérique utilisant
I’acoustique géométrique pour 1'étude de phénoménes aéroacoustiques. Son code est construit
autour d’un noyau de calcul qui effectue I'intégration du systéme différentiel qui gouverne
la trajectoire et 'amplitude des rayons et qui calcule la réflexion. Les conditions du milieu
(gradients de vitesse et de température) sont définies analytiquement. Il travaille dans un
milieu axisymétrique (conduit cylindrique dans son article). Ses études sur les jets chauds,
les zones de mélange et sur les effets d’écran acoustique produit par des écoulements bidi-
mensionnels sont en accord avec ses mesures expérimentales. Le code ne prend cependant

pas en compte des matériaux absorbants pour des géométries complexes.

Grimm [1979] modélise la propagation acoustique pour des écoulements homogenes, stra-
tifiés, et il utilise la méthode d’Igincius pour reconstruire le champ d’amplitude.

Kempton [1980] étudie, en collaboration avec Rolls-Royce, la propagation, 1'atténuation et
le rayonnement en hautes fréquences du bruit des moteurs aéronautiques. Les cas traités
sont des petites conduites cylindriques ou de faible gradient de section et ne prennent pas
en compte les écoulements dans le milieu. Il valide ses résultats par la méthode modale.
Dans les deux ans qui suivent [Kempton et Smith, 1981], il enrichit son code d’un module
prenant en compte les effets des matériaux absorbants sur les parois puis,[Kempton, 1983
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il ajoute les effets d’interférence et de diffraction. Il ne prend cependant pas en compte les
effets de I'écoulement. Le code RDIFF, développé par Dougherty [1996], ajoute au code
de Kempton un terme de diffraction explicite. L’étude est menée en trois dimensions pour

Boeing. Il est un code plus robuste que celui de Kempton.

Le code GARN (Geometrical Acoustic for Rotor Noise) de Atalla [1991}, prédit le bruit
rayonné par un hélicoptére en champ lointain. Il tient compte des non homogénéités du
milieu, des surfaces diffractantes de I’hélicoptére ainsi que des sources en rotation. La
méthode paraxiale est couplée a la méthode des rayons. Les résultats présentent une bonne
cohérence par rapport a des validations analytiques et des tendances expérimentales. Un
code utilisant la méthode géométrique a été créé pour visualiser les effets d’écoulement
sur la diffraction acoustique [Atalla et Glegg, 1992] et un autre sur les effets de milieux
non homogeénes absorbants sur la propagation acoustique [Tappert, 1998].

En 1999, Dabin [1999] écrit un code SPAMAG en langage C qui adapte le code GARN
pour les nacelles de turboréacteurs. Il simule la propagation acoustique en milieux non
homogénes en mouvement d'une source extérieure vers un plan source & l'intérieur d’une
nacelle par la méthode des rayons. Le code représente une base fiable pour développer la

simulation de la propagation sonore dans une nacelle.

Coulouvrat [2002] utilise la méthode géométrique pour modéliser la propagation d’onde de

chocs, les résultats sont en accord avec les mesures expérimentales (Essai du Concorde).

I1 existe déja quelques études sur la modélisation des réflexions et des diffractions sur
une aile d’avion par la méthode des rayons. Agarwal et al. [2006, 2007] traitent de 'effet
d’installation sur une aile volante pour le projet Silent Aircraft (SAX-40) et obtiennent
des résultats validés analytiquement.

Citons quelques codes commerciaux qui utilisent la méthode des rayons :

- ANOPP [Lieber, 2000; Zorumski, 1982] de la National Aeronautics and Space Adminis-
tration (NASA) en 2000 qui modélise 1'aile de ’avion par une plaque rigide. La directivité
de la source n’est pas modélisée et la source est ponctuelle. Il prend en compte les ré-
flexions spéculaires et diffuses de premier ordre par une méthode empirique mais néglige
la diffraction par les surfaces courbes.

- MITHRA [Mithra, 1998] de 01dB-Stell en 2001 qui utilise la méthode des rayons inverse.
Le code prend en compte I'effet de sol, les réflexions, diffractions et effets météorologiques.
Les sources sont ponctuelles, linéiques ou surfaciques.

- ICARE [Conil et al., 2005] du Centre Scientifique et Technique du Batiment (CSTB)
de 2005 qui s’applique & de nombreux domaines. ICARE utilise une méthode hybride
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rayon/faisceau et permet de travailler dans tout volume ainsi qu’a l'extérieur. Le code
prend en compte les réflexions (y compris sur facettes courbes) et la diffraction. Les sources
peuvent étre ponctuelles ou surfaciques. ICARE fait suite & deux autres codes du CSTB :
EPIDAURE [Vian et Martin, 1992] et EBINAURE [Martin et al., 1993].

- RAYNOISE [LMS, 2007] de LMS International. Le code utilise des tirs de rayons (co-
niques ou triangulaires) en intérieur 3D ou champ lointain extérieur. Il traite les réflexions
multiples et la diffraction du premier ordre. Les sources peuvent étre multiples avec prise
en compte de la cohérence. La derniére version date de 2007.

- CATT-ACOUSTIC [Hodgson et al., 2008] est utilisé en acoustique architecturale et prend
aussi en compte les réflexions et la diffraction par des objets.

- CESAR-I de 'ONERA de 2008, qui est un module du projet IESTA, utilise le tracé de
rayon pour modéliser les effets d’installation des turboréacteurs (direct, réflexion, diffrac-
tion dont les ondes rampantes). Le module CESAR-S crée une source ponctuelle équiva-
lente au bruit de moteur et le code SIMOUN propage les rayons jusqu’au sol. La géométrie
de 'avion est décrite avec des “Non Uniform Rational B-Splines” (NURBS), il n’y a pas
de maillages. Le code CESAR-I s’apparente donc le plus au présent projet. Cependant, il
doit encore étre validé avec la méthode BEM.

Méme s'il existe aujourd’hui de nombreux codes commerciaux, le code que 'on implémen- -
tera numériquement sous Matlab constituera un module spécifique aux besoins de P&WC
qui s’intégrera a leur outil de prédiction du bruit.
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Le tableau récapitulatif suivant (Tableau 2.1) présente une synthése des différents codes

numériques, approches et références utilisant ’acoustique géométrique.

Date Autenr(s) Probléme ¢tudié VMéthodologie retenue

Méthode d’Igincius pour
Grimm - Ecoulements homogeénes, reconstruire le champ
1977 [Grimm, 1977} - stratifiés d’amplitude [Thompson,
1974}

Kempton .
- Prise en compte des effets de
{pour Rolls-Royce)

1980-1982 matériaux absorbants sur les parois  Acoustique géomeétrique

[Kempton et Smith,
1981}

- Ftude des entrées d’air de nacelles

- Ajout d’un terme de diffraction

Dougherty explicite au calcul
. Méthode des rayons
1996 (pour BOEING) -Non prise en compte des effets de
Etude en 3D.
[Dougherty, 1996] P’écoulement

- Géométries complexes

sultats

Etude sur les
écoulements
homogénes et

stratifiés

Module prenant
en compte les

matériaux

code RDIFF,

plus robuste
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\uteur(s) Probleme étudié Methodologie retenue Résultats

Etude sur des

Atalla - Effets d’écoulement sur la -
effets
1992 [Atalla et Glegg, réflexion (installation) d’un Acoustique géométrique
) d’écoulement
1992} fuselage d’hélicoptére.

sur la réflexion

-Propagation en milieux non

Code SPAMAG
Dabin homogénes en mouvement d'une
1999 ) ) Meéthode des rayons en langage C.
[Dabin, 1999] source extérieure vers un plan
Base fiable

source a l'intérieur d'une nacelle

e By
- lancer de faisceaux

- Tout volume (habitacles) / écoute . o o
CsSTB coniques + statistiques logiciet
Années 90 . - Facettes planes ; sources o
[Martin et al., 1993] - prédiction en pression / EBINAURE

bande fine

ponctuelies ; diffusion

17
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Auteur(s) Probléme ¢tudié \éthodologie retenue Reésultats

- Effet de sol
- réflexions; diffractions;

- effets météorologiques pris en

01dB-Stell compte - Méthode des rayons
2001 . ) Code Mithra
[Mithra, 1998] - Sources ponctuelles, linéiques et inverse
surfaciques

- modele INM (trajectoire de vol

d’avion).

Catt-Acoustic - Méthode des rayons
v8 en [Dalenbick, 1999, Acoustique des salles - Réflexions précoces logiciel CATT-
2004 Hodgson et al., détaillées (sources Acoustic
2008) images)

- Direct; Réflexion; Diffraction;

- Ondes rampantes.

. - Intéractions simples.

Y. Rozenberg J. - Source ponctuelle équivalente
- Méthode des rayons
Bult¢ ONERA {code CESAR-S) o codes CESAR
2008 . - Visualisation du tracé
[Rozenberg - Pas de maillage (NURBS) et SIMOUN
o . des rayons
et Bulité, 2008] - Propagation jusqu’au sol traitée
avec le code SIMOUN
- Effets d’installation traités avec le
code CESAR-1

Tableau 2.1 Revue des codes, approches et références utilisant 1’acoustidue
géométrique



CHAPITRE 3

La méthode d’'acoustique géomeétrique

3.1 La méthode des rayons

3.1.1 Présentation

La méthode des rayons (Geometrical Acoustics : GA) est utilisée pour I'étude en hautes
fréquences de la propagation acoustique. Elle permet de prévoir le comportement de la
propagation dans des milieux non homogénes, en mouvement [Dabin, 1999], lentement

variables dans le temps et 1'espace en associant & une surface d’onde un rayon fictif.

Le rayon est défini comme une trajectoire perpendiculaire a la surface d’onde en chaque
point de laquelle sont associées 1'amplitude et la phase de la perturbatibn qu’il repré-
sente. Pour une onde plane, il est aisé de trouver ce rayon (la direction de propagation et

I'amplitude étant constantes dans tout 'espace).

Afin de résoudre un probléme de propagation avec la méthode géométrique il faut :
- Etablir la relation de dispersion entre la pulsation et le vecteur d’onde.

- Résoudre cette équation par la méthode des caractéristiques afin d’obtenir la trajec-

toire du rayon.

- Appliquer une loi de conservation (invariance de I'action d’onde le long du rayon)

afin d’obtenir le champ d’amplitude.

La méthode prend en compte le rayon direct et les réflexions. Cependant, la détermination
compléte du champ ne peut étre effectuée que pour certains cas (expressions analytiques
particuliéres, approximations en champ lointain...). Une autre méthode a donc été dé-
veloppée pour calculer le champ d’amplitude de maniére plus générale : Candel [1986]
établit la solution géométrique du premier ordre, tridimensionnelle, compléte. L’équation
de conservation de I'onde d’action est résolue par un calcul au premier ordre de la variation
d’une section élémentaire du front d’onde pour chaque rayon. On peut alors résoudre le

systéme d’équations différentielles, si ’on connait les valeurs initiales, afin de déterminer

19
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tous les paramétres de la trajectoire d'un rayon. Le champ total en un point est calculé
par la somme des amplitudes des rayons passant par ce point. La phase du champ d’un
rayon est proportionnelle & la longueur du rayon & partir d’'un point de référence ou la

phase est nulle.

3.1.2 Les équations des rayons

La trajectoire des rayons ainsi que la variation de la phase sont déterminées a l'aide
d’équations différentielles du premier ordre. On utilise la méthode des caractéristiques
afin de résoudre ces équations.

Les équations fondamentales

On définit o, 'entropie adimensionnelle par unité de masse, p;, p; et v; la pression, la
masse volumique et la vitesse totales du fluide. On écrit les équations de conservation de
la masse (Equation (3.1)), de la quantité de mouvement (Equation (3.2)) et de I'entropie
(Equation (3.3)) pour un fluide non dissipatif (viscosité nulle).

0
P 4 div(pT) =0 (3.1)
ot
—ﬁ"_ + -'Jt)_grad.-ﬁt) + —gradp; =0 (3.2)
ot C Pt
1) —
’;Tt +7.grado, =0 (3.3)

On ajoute a ces équations 'hypothése de bivariance du fluide, c’est-a-dire qu'’il peut étre

décrit par deux variables thermodynamiques.

pe = fpe, 00) . (3.4)

La méthode des caractéristiques

On décrit le phénomeéne sous la forme d’une superposition d'un phénoméne d’entrainement

et un phénomeéne acoustique.

Pt =pet+p ' (3.6)
Oy =0.,+0 (37)

v=v+7 (3.8)
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L’indice {.) repére les quantités moyennes instationnaires (non acoustiques) et les quantités
P, P, F, o, de faible amplitude, sont associées & la perturbation acoustique. On linéarise
les équations par rapport aux quantités acoustiques et on obtient les équations de base de
mouvement (Equations (3.9), (3.10), (3.11) et (3.12)) :

op .

5— gradp + 7 .grad gradpe + p.div? + pdivy; = 0 (3.9)
oV + 7 .grad qrad vs 4+ Tn. qr(zd T+ ——qradp - io—qmdpe =0 (3.10)
ot Pe Pe
oo
B 7 grado. + .. grada =0 (3.11)
Ope Jpe
= 1
=[5)..o e 612

On définit ¢ = [gﬁf] . et a, = {%5—;] N

L’équation (3.12) devient alors :
p=c’p+aco (3.13)

On résout le systéme d’équations ci-dessus pour un milieu indépendant du temps par la

méthode décrite par Bruneau [1983]. La solution est de la forme :

p I (7, ¢t) :
7| = V7,0 | ¥ (3.14)
o Za(7, t)

ol 7 est la position d’un point sur le front d’onde. La phase ¥ est égale & w(r(7) — ¢)
tel que w désigne la fréquence angulaire de la source et 7(7) est le temps mis par le front
d’onde & parcourir 7. Les amplitudes réelles, d’indice (,), sont des fonctions lentement
‘variables de I'espace et du temps t. La phase ¥ est une fonction réelle de 7 et t. Elle

s’écrit au premier ordre :

U= \Ilo+7.g?¢—c)l\1'+%%l—.t (3.15)

U, dépend du choix de l'origine des phases.
La substitution de (3.14) et (3.15) dans (3.13) suivie de manipulations algébriques ménent

a la relation de dispersion ou équation iconale {3.16].

(w— z. 7)[(w — s 7)Y - k2 =0 (3.16)
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.__.> . , . . ”
avec k le vecteur d’onde et w la fréquence angulaire de 'onde approximée comme plane

localement.

Cette relation posséde deux types de solutions : les modes tourbillonnaires et le mode
entropique (premiére partie du membre de gauche) que nous n’étudierons pas et les modes
acoustiques caractérisés par la solution double de (3.17).

(w - ?‘u’z)z = k%? (3.17)

Sur un front d’onde de phase constante défini par 7 et ¢, la vitesse de groupe s’écrit
[Pierce, 1981} :

_)
C = 6“’—({9’%&—) (3.18)

On pose l'opérateur dérivée particulaire d :
C

d = -,% +C.grad (3.19)

On utilise la méthode des caractéristiques présentée par Felsen et Marcuvitz {1973] et on
obtient les équations des rayons (Equations (3.20), (3.21),(3.22) et (3.23)).

N

&7 =L cym =0 (3.20)
&l

déTc) = —-TC)g—r;()ic - % rad. v, ' (3.21)

diw = k% + ?.da';e (3.22)

&y =0 (3.23)

L’équation (3.20) détermine la vitesse de groupe de propagation des ondes. L’équation (3.21)
donne la loi qui gouverne la réfraction des rayons. Le premier terme du membre de droite
représente la réfraction due au changement de propriété du fluide et le second terme, celle
due au gradient de vitesse dans le fluide. Les équations (3.20) et (3.21) permettent de
construire la trajectoire du rayon. L’équation (3.22) tient compte des variations tempo-
relles des propriétés du milieu de propagation. Elle est nulle si le milieu est indépendant
du temps (Ecoulement permanent). Finalement, 'équation (3.23) prouve linvariance de
la phase sur un front d’onde.
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3.1.3 Forme adimensionnelle des équations des rayons

On définit ¢ la célérité de référence du milieu et on pose N = 2 P'indice de réfraction local,

— — = % : : %
M = % le nombre de Mach local, k = £ le vecteur d’onde adimensionnel, = T—i‘r‘— le

%

18

vecteur normal unitaire et la dérivée d, =

Les équations des rayons ((3.20), (3.21) et (3.17)) sous forme adimensionnelle sont donc :

1 — 5’
4,7 = —(M+M)==2 .
i+ ) = & (3.29
- —_— >
Ak = %(grudN — F gradM) (3.25)
N =k(1+ M) (3.26)

3.1.4 Temps de propagation

Il faut ajouter I'équation différentielle sur le temps de propagation (Equation (3.27)) que
I’on peut démontrer 4 I'aide de la relation entre le vecteur d’onde et la phase ¥ = w(r(7)—

t).

dir =1 (3.27)

(4

3.1.5 Calcul de I'amplitude du champ

Pour déterminer le terme dominant de I’amplitude du champ II, on utilise la propriété de
conservation de I'action d’onde le long du rayon. Pour cela, il faut calculer la section du
tube de rayon. On choisit la méthode des géodésiques pour effectuer ce calcul [Candel,
1977a).

Equation de conservation

L’action d’onde (A; = ;%sg) contenue dans un paquet d’onde, ou un tube de rayon de

section da, est conservée le long de la trajectoire caractéristique du rayon. En utilisant
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cette propriété, on détermine l’équation de conservation sous la forme :

I12C,da(t)
it hed SEANSY @ L )
k3 s (3 ‘28)

avec (U, une constante dépendant des valeurs initiales.
Calcul de la section du tube de rayon Ja

Afin d’utiliser 1’équation (3.28), il faut calculer la variation de da le long de chaque rayon.
On utilise la méthode des géodésiques. Candel [1977a] montre que da peut étre mis en

relation avec une section élémentaire du front d’onde 6% :

s =
Ja =65~ ~% = 6 cos( k ,Cy) (3.29)
k Cq
Quant a 6%, elle se déduit de :
5T = Ry AR, (3.30)

- = _
ou Ry et R, sont appelés les éléments géodésiques du front d’onde (Figure 3.1).

e CARRRNRRRY AN - R
ront d'onde

"‘/' Ae de rayons
R& Y

Figure 3.1 Espace géodésique du tube de rayon dans le plan du front d’onde

On les définit par :

Ry = (%}:)ao (3.31)

On définit aussi les conjugués des éléments géodésiques Qg et @, par :

ok
_)
Qo = (090 (3.33)

ag
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ok -
.___.)
Qo = on (3.34)

o

On obtient, aprés réarrangements des équations, un systéme de douze équations différen-
tielles [Equations (3.35) et (3.36)].

dr;, 1 nl—i—n] 8N 1, oM .

i = i@ Qi - Rigety gt 6i=1.3 ()
A, 1[, #®N - 8'M, 8M;] 1 _ ON[AN - oM,
wodt ~ N |®onas, F ax,ax,R %, ]"m‘ i Oa, [a—;"“i-“az,. (3:36)

La construction d’une solution géométrique du premier ordre se réduit donc a P’intégration
d’un systéme de dix-neuf équations différentielles (six décrivant le rayon (3.25 et 3.26),
douze fournies par 6% (3.35 et 3.36) et 'équation du temps de propagation (3.27)).

3.1.6 Conditions initiales

Afin de résoudre complétement le systéme d’équations décrit précédemment, il faut déter-
miner les conditions initiales du probléme.

Considérons le cas d’une source ponctuelle définie par :

o7, w) = —A6(T — TY)e ™" (3.37)

La source est prise comme origine des phases, ainsi les données initiales sont :
_)
7 =1 (3.38)

¥=0 (3.39)

Tous les rayons émanent du point source donc 'amplitude du vecteur d’onde initial est
donnée par I'équation iconale adimensionnée (3.26) et sa direction est donnée par les angles

sphériques 6y et o du rayon.
Le vecteur d’onde est alors donné par :

= No

k = n 3.40
AL (3.40)
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avec my = f(cosBy, cosayg.sinby, sinayg.sindy).

On cherche les conditions initiales sur les géodésiques :

Pour 7 proche de origine, on trouve aprés un développement aux limites :
_)

Ry(0) = Ra(0) = 0

__)
Apres calculs et développements limités de k£, on a :

Qa(0) = ficosty — Eosinﬁo

Q3(0) = fysinbpcosag + kocostpcosag
300) = fYsinfosinag + kocosbysinayg

QL) = fScosty (3.41)
2(0) = flsinfycosag — kosinfysinag
3(0) = fOsinfysinag + kosinfocosag

avec

f§ = (Mysinfy — Macost0coscy — Macosysinayg) 7’\%

k
2= (MzSiﬂOoSinao-M3Siﬂ00€05&0)7v% (3.42)

Il reste & déterminer la constante d’amplitude C;.

Par définition, da(0) est nul a la source. On approxime donc le vecteur d’onde, Qg et Q,
par leurs valeurs initiales décrites plus haut et on trouve [Atalla, 1991] :

A |stnbo|koco
Cy(0g, ap) = 3.43
+(f, o) 4rC,KNVT = M25in26 \| p(0)c(z5) ( )
avec A I'amplitude de la source, kg = o et
77 2
) ¢ [ ngM
sin® =1-— [gg ( ?\/Ioo + JVI())] (3.44)

On reporte ensuite ce résultat dans 1'équation (3.28) pour déterminer II.
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3.1.7 Reéflexions sur les surfaces courbes

On définit : 71, le vecteur unitaire du rayon réfléchi, 72 le vecteur unitaire du rayon incident
et 7, le vecteur normal & la surface réflechissante dirigé vers le milieu contenant 'onde
incidente (Figure 3.2).

i

Surface courbe

Figure 3.2 Rayon réfléchi sur une surface courbe

Atalla [1991] a montré que les quantités réfléchies s’écrivent en fonction des quantités

incidentes telles que :

ny = n} — 2(n].n})n, (3.45)
- = =
ke = Ei - 2(k ) (3.46)
Les éléments géodésiques valent alors :
._>
R; = R - 2(R. ), (3.47)

(3.48)

n,

. —>
2w [5_mE,
' .

La courbure de la surface est prise en compte dans le dernier terme de I’équation (3.48).

On reconnait en particulier dans ce terme la matrice de courbure du front d’onde : Q%"*X—ﬁi
qui est donnée pour les cas du cylindre et de la sphére dans le chapitre de validations

numeériques.
Dans le cas d’une surface plane, ce terme s’annule.

Dans la suite de ce mémoire, les résultats numeériques suppose des surfaces réfléchissantes

planes, cylindriques ou sphériques. On peut cependant généraliser & toute courbure.
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Actuellement dans le code, on utilise un maillage plan des géométries, ainsi le point de
réflexion (intersection entre le rayon et la surface) est au niveau de cette surface plane. Ces
éléments plans peuvent étre décrits avec une courbure cependant, il faut faire attention a

la position du point de réflexion qui devra étre sur la courbure de I'élément.
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3.2 Approximation paraxiale (PRA)

La détermination des angles de tir est une procédure cotlteuse et difficile & implémenter,
c’est pourquoi on utilisera la méthode paraxiale (PRA) qui évalue le temps de propagation
et Pamplitude de I'onde pour un voisinage du rayon. Cela permet ainsi de s’acquitter de
la précision des angles de tir. Cette méthode équivaut a faire un développement limité en
série de Taylor de 'amplitude et du temps de propagation pour un point au voisinage du

rayon.

Soit Z) un point sur le rayon et Z un point du voisinage de z (Figure 3.3).

Figure 3.3 Méthode paraxiale

On effectue un développement limité au second ordre en série de Taylor du temps de

propagation :
— 1 ==,—
(7, t) = (T}, t) + T5.gradr (7, t) + Ex_)p.grad(gradr(?, t)).7, (3.49)
avec 50',), =7 -

La méthode paraxiale fait I'hypothése que 'amplitude est constante dans le voisinage de
_)

Ty
On définit la matrice de courbure du front d’onde par :

W = grad(gradr(7,1)) (3.50)

L’équation (3.49) s’écrit alors :

Wi, (3.51)
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Le champ de pression au point Z vaut alors :

H(? W) = Ho(_? w)eiw(r(ﬁ,t)+5},.ﬁir(?,t)+%z‘},.ﬁf},)

(3.52)

I1 suffit alors d’exprimer Ez.gmdr(?,t) et W en fonction des grandeurs du rayon déja

connues en utilisant 'équation iconale (3.17).

5 E
—_ Xyp.
Ty.gradr (1) = 22T
Co

On pose : s la longueur de I'arc du rayon,

_ —>
T (i@_ggﬁ)
ds

1 (dk

= r - >

B = R ( 7Q97Q0)
Cp ds

= = =1
On peut montrer que W = B.A .

(3.53)

(3.54)

(3.55)

La méthode paraxiale est valable si %(x,,K w)? < 1 avec r, distance d’interpolation et Ky,

rayon de courbure du front d’onde [Atalla et Glegg, 1992].
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3.3 Hypotheéses et limitations de la méthode géomeé-
trique |

- Méthode moyennes et hautes fréquences et limitée dans les milieux trés dispersifs (di
a de forts gradients). Le domaine fréquentiel diminue quand I’écoulement augmente
[Candel, 1976]. L’hypothése principale est de vérifier que la longueur d’onde varie peu

Cg £
gradc gradv )

oll v, et ¢ sont respectivement la vitesse moyenne du fluide et la célérité de référence

ki
]

devant la longueur caractéristique du milieu définie par ly = min (

du milieu et gradc et gradv leurs gradients maximaux.

- La condition de Fresnel doit étre respectée. La distance maximale entre le point

source et 'observateur ne doit pas dépasser le rapport entre {2 et la longueur d’onde.
- Pas de prise en compte de la diffraction

- Manque de précision dans des zones singuliéres nommées caustiques ot 'amplitude
devient infinie. Il existe cependant une méthode utilisant les rayons gaussiens qui
évite ces effets [Atalla, 1991]

3.4 Conclusion

La méthode d’acoustique géométrique couplée a la méthode paraxiale s’avére étre un outil
de prédiction rapide et puissant. Il suffit de résoudre un systéme de 19 éduations différen-
tielles pour déterminer toutes les caractéristiques d’une onde durant toute sa propagation.
De plus, I'implémentation numérique est aisée et I'on peut visualiser la propagation acous-

tique.
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CHAPITRE 4

Validations numeériques

4.1 Implémentation numérique

Le code est développé sous Matlab. Il permet de calculer le niveau de pression sonore di
a une source ponctuelle avec une directivité donnée en tenant compte des géométries en
présence sur le chemin de propagation. Il suppose un milieu homogéne, sans mouvement
d’entrainement. Il peut aussi considérer le cas d’une source linéique ou bien de plusieures

sources.
Les surfaces sont discrétisées en éléments plans, triangulaires ou quadrangulaires rigides.

Les rayons sont arrétés dans une sphere de réception autour de la source ou du microphone
(principe de réciprocité) telle que le rayon de cette sphére respecte les critéres de la méthode
paraxiale afin d’extrapoler le champ du point de réception au champ sonore recherché.

Les cas représentés ici sont des cas de validation académiques et permettent de tester
les validations les plus caractéristiques du code (réflexion sur surface plane (mur), courbe
(cylindre), code 3D (plaque, sphére), plusieurs réflexions (empennage), approximation pa-
raxiale, champ lointain, champ proche...).

33
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4.2 Cas 2D

4.2.1 Cas du mur rigide

On place une source linéique S (maillage de sources ponctuelles) au dessus d’un mur rigide
infini (voir figure 4.1) et on veut déterminer le niveau de pression en un point de Pespace
M. L’hypothése du mur infini nous permet d’étudier le cas en 2 dimensions.

Figure 4.1 Géométrie du probléme

Solution analytique

On utilise la méthode des sources images pour avoir la solution exacte. S’ étant la source
image de la source S par rapport au mur infini rigide.

Ici, on s'intéresse au cas d’une source cohérente placée en (zg, ys).

r=/(z —25)* + (y — ys)? (4.1)
r'=V(z - z5)? + (y +ys)? (42)

1 ejkr 1 ejkr’
p(M)=—

4 r 47 7’

(4.3)
On maille (N = 200) la source de facon identique dans le cas analytique (sources images)
et le cas géométrique (méthode des rayons).

Méthode des rayons

On utilise le principe de réciprocité. On tire les rayons du microphone (point de réception)
et on les arréte quand ils arrivent 4 la source linéique S (segment vert) cf figure 4.2. On

n’utilise pas 'approximation paraxiale dans ce cas. Environ 300 rayons ont été tirés.
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M
S
s
Figure 4.2 Visualisation des rayons directs et réfléchis sur le mur (source li-

néique)

La moyenne sur tiers d’octave est faite a I’aide de la méthode des trapézes. On mesure le
niveau de pression sonore (Sound Pressure Level) en prenant une pression de référence de
20e-6 Pa (Figure 4.3).

Source linéique au dessus d'un mur rigide

— Sources images
------Méthode des rayons

£ 3

[
»N

£ 8 & 8

Niveau de pression sonore (dB re 2e-5 Pa)
o
N

g

B

2000 4000 6000 8000 10000
Fréquence (Hz)

Figure 4.3 Niveau de pression sonore en dB par la méthode des sources images
et la méthode des rayons pour le cas d’une source linéique au dessus d’'un mur
rigide

La méthode des rayons converge bien vers la solution analytique.
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Dans le cas d’une source ponctuelle (Figure 4.4), les deux méthodes convergent tout aussi
bien (Figure 4.5). Il n’y a pas de moyennes sur tiers d’octave.

\\ /

Figure 4.4 Visualisation des rayons direct et réfléchi sur le mur (source ponc-
tuelle)

Figure 4.5 Niveau de pression sonore en dB re.20x107® Pa par la méthode des
sources images (en bleu) et la méthode des rayons (en rouge) pour le cas d’une
source ponctuelle au dessus d’'un mur rigide
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4.2.2 Cas du cylindre

Champ lointain

Méthode modale On utilise le modéle mathématique de James {1981]. Un cylindre
infini occupe l'espace r < a. Une source de type monopdle est placée & l'extérieur du
cylindre en (z,0,0) et I'observateur en champ lointain (voir Figure 4.6). La variation

temporelle est en e~7“! et sera sous-entendue par la suite.

Récapteur en
{x.y.z) ou {r.8,9)

Figure 4.6 Position de la source et du receveur

Champ libre

La pression rayonnée par la source de type monopoéle en champ libre est :

eijO
Pd(RO,G, Z) = PO R (44)
0
avec R2 = (x — zo)? + y? + 22
On utilise une transformation de Fourier afin d’obtenir sa forme intégrale :
jPO oo joez
Py(r, ¢,2) = TN Ho(rovk? — o?)e’**da (4.5)

avec H, la fonction de Hankel (H, = J, + jY;) d'ordre n et 73 = (z — z¢)® + ¢* =
r? + 2% — 2rzg cos(¢).
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On note 82 = k? — a2 avec Im(8) > 0 (condition de rayonnement)
On utilise les propriétés des fonctions de Bessel et on trouve pour r > zy :

(T, @, 2) Z en cos(ng) / Jn(Bxo) Ha(Br)e’*da (4.6)

n=0
avec e, = 1 si n=0 et 2 sinon.
Si r < xq, il suffit d'inverser r et ;.
Effet de la présence du cylindre
On se place en champ lointain donc r >> a.

La pression totale est la somme de la pression directe et de la pression réfléchie

Pt(T', ¢7 Z) = Pd('r: Cba Z) + PT(T7¢7 z) (47)

La pression réfléchie (ondes cylindriques) a une transformation de Fourier de la forme :

Pr,¢,2) = % Z cos(ng) / an(a) H,(Br)e’™* da (4.8)

n=0 —00

On a alors : - .
Plr,2) = 52 Y cos(ng) [ bala)Ta(fr)eda (49)

n=0 —o0

avec b, (ag) = ap(a) + 73 PoenJn(Bxo).

On passe des coordonnées cylindriques aux coordonnées sphériques et dans le cas d’une

surface rigide, on trouve :

.ejk.r o0 )
P(r,0,¢) = ; ;mmwm%mw) (4.10)
n=
avec b,(ag) = —mPoen Jn(Bzo)Y (BI‘;) (ﬂ]a")(ﬂ“)y"(ﬂz“) et B2 = k? — a2 et ag = k cos(f).

Meéthode des rayons Le cylindre est de rayon a=1 m et la source est en £ = 1.2 (voir
figure 4.7). L’observateur est en champ lointain, Peffet de courbure est donc ici négligé.
L’observateur est placé en (§ = 90°, ¢ = 0°) pour simuler un écho puis en (6 = 90°,

6 = 30°).
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Comme l'on se place dans le plan perpendiculaire a 'axe de révolution du cylindre, on
maille un cercle. Nous avons choisi un nombre de points importants (2000) afin que P'ap-
proximation par des éléments plans ne soit pas trop préjudiciable.

\\_‘MM/’

Figure 4.7 Visualisation du tir de rayons sur un cylindre, 6 = 90°, r/) variant.
Les angles sont décrits sur la figure 4.6

On calcule la pression totale sur la pression que 'on aurait en champ libre Wg‘—'ﬁ

Dans le cas de I'écho, on s’apercoit que les deux méthodes donnent des résultats identiques
(Figure 4.8).

Caictd powr theta= 90°, phi= 0°, a= 1m et xO» {.2m ot R/z = 100
10 M T T N Al

SPL total / SPL en champ libre en dB

: ~——Madal
=20 L bl

0 10 20 30 40 50 60

Figure 4.8 Niveau de pression sonore dans le cas du cylindre (6 = 90°, ¢ = 0°)

De méme, dans le cas ot ¢ = 30°(Figure 4.9), les courbes se superposent aussi.
Champ proche
Il a fallu implémenter dans le code les réflexions sur une surface courbe [Atalla, 1991].

Pour un cylindre en 2D de rayon r, par exemple si on veut la normale orientée vers
I'extérieur du cylindre : L’équation de la surface du cylindre étant : 22 + %2 = r? La

normale vaut donc suivant z et y : n, = ¥ et n, = £,
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Calcul pour theta= §0°, phi= 30°, a= 1m et x0= {.2m et R/a = 100

i
(=]

8 gl .
8
g of
%
ki
$
5,," b Y b J
3
g -10}- ]
@ --~Rayon
—Modal
15 ; . ; N ;
0 10 20 30 40 50 60

ka

Figure 4.9 Niveau de pression sonore dans le cas du cylindre (8 = 90°, ¢ = 30°)

La matrice de courbure s’écrit ici :

dng  dng
dny d (4.11)
dr dy
c’est-a-dire : ,
1 (1 — %) _zy
" ig' 1 (1 ’ay;) (4.12)

Nous avons utilisé la méthode décrite par Pierce [1981] afin de tester la réflexion sur une

surface courbe (méthode basée aussi sur 'acoustique géométrique).

Le cylindre est de rayon a=1 m et la source est en R/a = 1.2 m et fait un angle de 30°avec
'axe x. L'observateur est en (x =3 m,y = 0 m, z = 0 m) (voir figure 4.10).

\

Figure 4.10 Géométrie du tir sur un cylindre en champ proche, § = 90°, ¢ =
30°, plan zy
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La théorie de Pierce et la méthode des rayons donnent des courbes qui se superposent sur

le cas traité a la figure 4.11 avec ou non prise en considération de la courbure.

Results for theta= 90°, phi= -30°, &= 4.5m, x0= 13.5m and Rfa=7

T T T T

Enhancement en dB

Figure 4.11 Niveau de pression sonore dans le cas du cylindre (8 = 90°, ¢ =
30°) avec prise en compte (rouge) ou non (bleue) de la courbure suivant la théorie
de Pierce ou la méthode des rayons

On peut voir (figure 4.12) que la courbure introduit une diminution de 'amplitude dans les
deux méthodes de calcul (théorie de Pierce et algorithme des rayons donnent des courbes

superposées).

Tir sur un ¢ylindre en champ prache avec theta=90" et phi=30"

-
o

T

—Aveo courbure
: ~==Sans courbure
) Plotl g o A
=)
5
e
=
o
8 S
-
a
7]
-~ [\
= A0- .. i
3 M Vi M
< (] 1 1
g Y i 4
@ 48| i A ]
1 H Hi
Y Hj [}
H ] N
; 1 H

o i i i
200 10 20 30 40 50 80

Figure 4.12 Tir sur un cylindre avec prise en compte ou non de la courbure du
cylindre

La réflexion sur surfaces courbes est donc validée ainsi que le code en champ proche.
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4.3 Cas 3D

4.3.1 Cas d'une aile .

On se place ici dans un cas 3D. L'aile est décrite par deux éléments triangulaires copla-
naires, on peut assimiler I'aile & une plaque rigide. La source en [—1;0;1] et le microphone
en [1;0; 1] sont situés du méme coté de l'aile (plan z = 0) afin de vérifier la validité de la
réflexion sur les éléments triangulaires (voir Figure 4.13). |

Figure 4.13 Tir sur une plaque rigide

On valide & nouveau les résultats avec la méthode des sources images comme le montre la
figure 4.14.

-1.5
10 10*
Frequency (1/3 doctave)

Figure 4.14 Evolution de la perte par insertion dans le cas de la réflexion sur
une plaque rigide

L’aile augmente donc le bruit per¢u au microphone comme nous pouvions nous y attendre.

La réflexion sur un élément triangulaire est donc validée par la méthode des sources images.
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4.3.2 Cas de la sphére
Solution analytique

On se place dans le repére sphérique (R, 6, ¢) (Figure 4.15).

Récepteur en
A (xy.2) o (r.8,%)

Figure 4.15 Géométrie du probléme

43

On utilise la théorie de Junger et Feit [1972]. La distribution de ’accélération normale &

la surface de la sphére est exprimée comme une série de polynoéme de Legendre P* :

o0

w(d, o) = Z Z Winn P (cos 8) cos(me)

n=0 m=0

(4.13)

Pour une onde plane incidente (source loin), seul le terme m = 0 doit étre retenu. Pour

cela, on décrit la pression incidente comme

pi(R,0) = P, i(Zn + 1)i" Py(cos8)jn(kR)

eikR

avec jn fonction de Bessel sphérique de premiére espéce et P, = =

La distribution de 'accélération correspondante vaut :

() = ~i(6) = =0

En R=a,

kP, & ,
Gso0(0) = _p_’ Y (20 + 1)i" Py (cos 8)j, (ka)

n=0

(4.14)

(4.15)

(4.16)
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En comparant 4.13 et 4.16, on identifie les coefficients :

. kP
Won = = 2(2n+ 1), (ka)
Wmn = 0sim>0

La pression réfléchie vaut :

~—

p(R,6,6) = Z Z WmnP (cos 8) cos(m¢) (k2

n=0 m=0 ( a‘)

avec hy, fonction de Hankel. On remplace les coefficients (4.17) dans (4.18) :

oo}

Psoo(R,0) = ——P,Z (2n + 1)i" P,(cos ) —

n=0

Jn(ka)

. (ka) (K

En 8 = 7, P, = (—1)", la pression réfléchie en champ lointain vaut alors :

jn(ka)

Psoo(R,7) = —P, nzo(m + 1)i"( 1)"h;(ka)hn(kR)
Méthode des rayons
La matrice de courbure 3D vaut ici :
ti-5) 3 5
-l 2 i(-n) s
5 % 1(1-5)

(4.17)

(4.18)

(4.19)

(4.20)

En champ lointain, nous pouvons voir sur la figure 4.16 que la solution modale converge

vers la solution géométrique en hautes fréquences (R/a = 300 ici).

En champ proche, on vérifie 4 nouveau que les réflexions sur surfaces courbes sont validées

grace 4 la théorie géométrique décrite par Pierce [1981]. Les courbes avec ou non prise en

compte de la courbure de la sphére entre la théorie de Pierce et la méthode des rayons se

superposent (Figure 4.17).
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Caicul pour theta= 90°, phi= 180°, a= 1m, x0= 300m and R/a = 300

.5l - -
i
| 1
° .
£ |
Q Al RaERRRn R AR AR RAA AR ansr0s02000a
E Y !
g ;
5 |
3 —— Rayon| 1
% _—Modal|
g |
i :
"N i
« ;
_8 I L — L. 1 " J 1
() 10 20 30 40 50 60 70 80

ka

Figure 4.16 Comparaison entre 1a méthode analytique et la méthode des rayons
pour le cas d’une sphére avec une source ponctuelle

Calcul pour theta= 80°, phi= 30°, a= 2m, x0= 2.4m and R/a = 100

T L

SPL total / SPL en champ libre

35 e Avec courbure b
— Sans courbure

L 1 ; , T T .
-400 10 20 30 40 50 60 70 80
ka

Figure 4.17 Pression totale/ Pression en champ libre pour ¢ = 30°
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4.3.3 Cas de I'empennage

~ .

On se place ici dans un cas ot la source est située a proximité de 'empennage d’'un
avion. L’empennage est représenté par deux plaques maillées chacune par deux éléments
triangulaires. 4 microphones sont placés en champ lointain dans un plan représentant le
sol. On tire les rayons de ces microphones et on les arréte a la source pour avoir des cones
d’angles de tirs plus petits (Figure 4.18).

NN \\\\‘\\\\\\\\‘ W W
N 3 § ‘\\i\\\\{\\‘s\
RN

SN

Cet exemple permet de traiter un cas plus réaliste avec double réflexions que nous pouvons

observer sur la figure 4.19 ou seuls les rayons convergents sont représentés.

Figure 4.19 Visualisation de la double réflexion
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Il est aussi validé & 'aide de la méthode des sources images. Aux microphones 2, 3 et 4
seul le rayon direct converge. Au microphone 1, trois rayons convergent : le direct et deux

subissant une double réflexion, nous pouvons voir les interférences sur la figure 4.20.

— T T T U L
: : —— GA
Image Source

0 LI R L | . A - -
Lo U |
P UUNEN SURTREA SR R ]
bbb ]
bl % VOO D N o ]

i i L i i 1 i
2000 4000 8000 8000 10000 12000 14000
Frequancy (1/3 d'osctave)

Figure 4.20 Atténuation due 4 'empennage
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4.4 Meéthode Paraxiale

4.4.1 Rayon direct

Un microphone M est situé & 100 m d’une source ponctuelle monopolaire S. Le point P
situé & 105 m de S (Figure 4.21). On cherche & valider la reconstruction de la phase par
la méthode paraxiale (amplitude est supposée constante au voisinage du point).

Le critére de validite (3 (z, * Ku)® = 1 (5% Tzo)Q = 0.00125 < 1) décrit plus tot est bien
validé.
O r—— @ @
s M P

Figure 4.21 Rayon Direct

On calcule la phase du rayon direct en M par le code des rayons (courbe bleue). Puis,
la phase du rayon direct en P théoriquement (courbe noire) et a partir de celle obtenue
en M par le code des rayons est extrapolée en P via la méthode paraxiale (courbe rouge
pointillée).

Phase

1 == Théacrique sn P
B PRA en p

H i N i i i ; |
600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000
Fréquence

Figure 4.22 Phases théoriques et phases calculées avec ou sans la méthode
paraxiale (en rad) suivant la fréquence (en Hz)

On s’apercoit que la méthode paraxiale fonctionne trés bien pour le calcul de la phase, les

courbes rouge et noire sont superposées.
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4.4.2 Une réflexion

La géométrie utilisée est décrite dans la figure 4.23 :

SpO\
\\’
[ : :
® ®
WP

Figure 4.23 Géométrie du test de la méthode paraxiale avec une réflexion

On place la source a l'origine et le mur 20 m plus haut. De méme que pour le cas direct, le
microphone est situé & 100 m de la source et le point d’interpolation & 105 m. La méthode
utilisée pour valider les niveaux de pression sonore est la théorie des sources images. Les
pressions du rayon direct et du rayon réfléchi sont sommeées de fagon cohérente. La courbure
du front d’onde est calculée en utilisant le champ total (direct + réfléchi).

On trouve :

Phase

Théorique en P

LY. ri
3 ......... [ T — ..

Lo 1id A e ; T ;
1300 1400 1500 1600 1700 1800 1900 2000 2100
Fréquence

Figure 4.24 Phases théoriques et phases calculées avec ou sans la méthode
paraxiale (en rad) suivant la fréquence (en Hz)

Encore une fois, la phase de la pression totale (direct-+réfléchi) est bien extrapolée (les

courbes cyan et rouge (pointillés) sont superposées).
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4.4.3 Plusieurs réflexions

Cette fois-ci, on place la source entre deux murs ('un 20 m au dessus et 'autre 20 m en
dessous) comme décrit figure 4.25. On ne prend en compte que le rayon direct et le rayon

qui subit deux réflexions.

| X
M P

Figure 4.25 Géométrie du test de la méthode paraxiale avec une double ré-
flexion

Les phases sont alors (Figure 4.26) :

Phase with or without PRA

: : : : == oM theo
] RO RO e CORUII e | ——pPtheo | -
: T — =~ P With PRA

Phase

i 1 1
1215 1220 1225 1230 1235 1240
Frequancy

oo 12i05 12110

Figure 4.26 Phases théoriques et phases calculées avec ou sans la méthode
paraxiale (en rad) suivant la fréquence (en Hz)

La phase théorique en P et celle interpolée en P a partir de M sont toujours semblables

(superposition des courbes bleues et rouges).
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4.4.4 Taille de la sphére de réception

On utilise le cas de deux murs formant un coin pour valider que la méthode paraxiale
permet une taille de sphére de réception plus grande et donc un temps de calcul moins
important. Ce cas est décrit géométriquement dans la figure 4.27.

Figure 4.27 Rayons direct et réfléchis dans le cas du coin

La source est en [200; 400; 0] et le microphone en [50; 100; 0]. Les murs sont les plans z = 0
et y = 0 cf figure 4.28.

Figure 4.28 Cas du coin

Les diameétres de la sphére de réception choisis sont : 30, 15 et 8.
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On compare les résultats (Figures 4.29, 4.30, 4.31) avec la méthode des sources images.

€ crparainon

Figure 4.31 Diamétre de sphére de 8
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On remarque que 'on peut prendre un diamétre plus grand si on utilise la méthode pa-

raxiale comme le montre la figure 4.32.

Figure 4.32 Efficacité de la méthode paraxiale

La méthode des rayons avec une sphére de réception plus grande mais couplée & la méthode
paraxiale permet ainsi d’avoir des résultats identiques voire meilleurs dans certains cas que

la méthode des rayons utilisée avec un diamétre de sphére de réception plus petit.
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4.5 L’absorption atmosphérique
4.5.1 Description de l'implémentation

La procédure d’atténuation atmosphérique du son est décrite dans ’annexe 16 de 'OACI
[2002).

La relation entre 'atténuation du son, la fréquence, la température et 'humidité est definie
suivant :

a(i) — 102.05:.:09(1{,5%5)+1.1394:10—39—‘~916984 + 77(5) * 1OIOQ(fo)+8.42994*10‘30—~2.755624 (4_21)
1010, ., (H)—1.328924+3.179768+10~2¢ —2.173716+10~46%+1.7496+10 %93
6 = 4/ ——10" ‘ ‘ x 107 ‘ (4.22)

0

avec 1(6) et fo donnés en annexe A, (i) le coefficient d’atténuation en dB/100 m, # la
température en “C et H 'humidité relative exprimée en pourcentage.

4.5.2 Résultats

On représente ici 'atténuation pour une distance donnée suivant la fréquence i une tem-
pérature de 77 ° F et une humidité relative de 70%.

Attenuation pour une distance de 1242.5969 pieds

-

»

Attenuation [dB]
» B

-
[~

(4

; i ; i i H i i i
1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000 10000
Fréquence [Hz]

Figure 4.33 Atténuation due a 'atmosphére
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On s'intéresse a la perte par insertion. Pour un rayon direct, 'atténuation atmosphérique
n’intervient que sur l'erreur de distance due a 'extrapolation de la méthode paraxiale. On
traite plutot un cas de réflexion (Figure 4.34) ol la source est en [—502;6.12;420.6], le
microphone est en [0; 0; 4] et le plan de réflexion est constitué des points [—4005; 3.74; 613,
[—4037; 43; 615], [-4042; 43; 615] et [-4028;3.74;613)].

Position 53

SPLot/SPLS
ES

Sans Atténuation _
— == Avec Atténuation |’

Frequency (Hz)
Figure 4.34 Champ total/Champ libre avec ou sans atténuation atmosphérique

Il y a bien une diminuation du champ total lorsque 'on prend en compte I'atténuation
atmosphérique : 'atmosphére perturbant la propagation acoustique et diminuant I’ampli-

tude des ondes sonores.
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4.6 La directivité

Les turboréacteurs sont modélisés par des sources ponctuelles de directivité arbitraire

décrites par des fichiers fournis par Pratt & Whitney Canada.

La directivité est calculée a partir du niveau de pression sonore mesuré autour des sources
a 150 pieds de 'entrée d’air. Suivant chaque angle et chaque fréquence, il est possible de
connaitre le facteur de directivité en divisant par le niveau de pression sonore théorique

d’un monopole a cette distance.

La pression sonore est calculée a chaque microphone par une sommation cohérente de tous
les rayons passant par celui-ci (Equation (4.23)). On passe en termes de pression RMS

pour la sommation des rayons.

p= Z P.R(6, a)e k" (4.23)

Avec R(#,a) = %%—;—g—g un coefficient dépendant du matériau (ici les surfaces sont
rigides donc R = 1),R; la distance parcourue par le rayon i et P, = ﬂ%’f”i@—) ou Spp(w)
représente le spectre d’amplitude de la source (pression RMS) et D(6, a) la directivité de

la source en termes de “pression RMS”.

Le code cependant est plus général, il ne calcule pas explicitement kR; ni 'amplitude
comme = mais bien le temps de propagation et I'amplitude suivant les formules de
l’acoustique géométrique.

La directivité du moteur est supposée axisymétrique. On suppose donc une dépendance
suivant 6 uniquement (Figure 4.35).

/ s
/ \
-7 e
180 \Dwvslr:m%— Upstream /

-

——

Figure 4.35 Définition de ’angle de directivité par rapport au turboréacteur
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Actuellement dans le code, les données d’entrées sont les niveaux de pression sonore mesu-
rés expérimentalement & 150 pieds de la source & différents angles. Connaissant le niveau
de pression sonore théorique d’un monopdle, nous pouvons déterminer les coefficients de
directivité décrits plus hauts.

4.6.1 Reésultats

La théorie des sources images

On valide la mise en oeuvre de la directivité de la source dans le cas de la réflexion au
dessus d’un plan infini, car alors, on dispose d’une solution exacte au probléme par la
méthode des sources images. Ici (figure 4.36), on s’intéresse au cas d’une source cohérente
placée en (zs = 1l;ys = 0;zs = 0.5). Le plan de réflexion a pour équation y = 0 et
le microphone M est placé en (r = —1;y = 0;z = 1). La source image est donc en :
(zs' = 1;ys' = 0; 28’ = —0.5).

Figure 4.36 Géométrie du probléme (en m)

On définit :

r= \/(x — x5+ (y —ys)? + (2 - Z8)2

=@ -2+ -+ -2 = V(@ —z)2+ (Y — y)2 + (2 + 2,)2

La pression sonore au microphone vaut :

e* DB, a)Spp(w) | & D', o’)Spp(w)
— +
- 4mr!

p(M)

La directivité de la source image D(§’, o) est I'image de la directivité de la source D(9, o).
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Le cas du monopdle

6 est défini a la figure (4.35). Pour un monopdle, I'atténuation est nulle et le facteur de
directivité vaut 1 comme le montre la figure 4.37. La source émet de fagon uniforme dans
toutes les directions. Ce cas basique permet de vérifier qu'il n’y a pas modification des

résultats lorsque la source est un monopole.

Fréquence = 10000 Hz.
90 1

Attenuation

R L ¢ L : L L
1000 2000 3000 4000 S000 5000 7000 8000 9000 10000
Frégquences (1/3 d'octave)

Figure 4.38 SPLtotal/SPL en champ libre
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L’introduction de la directivité n’a pas modifié les résultats pour le cas du monopole
comme le montre la figure 4.38.

Un cas de directivité quelconque

A présent, on étudie le cas d’une directivité quelconque (cf figure 4.39). L’atténuation et
le facteur de directivité sont donnés par des mesures empiriques.

Fréquence = 1000 Hz.
90 20
60

Attenuation

2 i i L 2 . i n
1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000 10000
Fréquences {113 d'ociave}

Figure 4.40 SPLtotal/SPL en champ libre
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On utilise les mémes géomeétries que dans le cas du monopéle est on s’apercoit (Figure 4.40)
que P'atténuation differe (influence de la directivité) mais que les courbes entre la méthode
des rayons et la méthode des sources images se superposent. L’intégration de la directivité
est ainsi validée par la méthode des sources images.

4.7 Conclusion

Le code développé constitue une base fiable de calcul et de reconstruction de la pression
en milien homogeéne tridimensionnel par la méthode d’acoustique géométrique couplée a
la méthode paraxiale. La réflexion sur surfaces courbes a été validée ainsi que I'implémen-

tation de la directivité de la source et I'atténuation atmosphérique.

Cependant, comme nous 'avons vu dans le chapitre précédent, la méthode des rayons ne
suffit pas & modéliser tous les effets d’installation & considérer pour ce projet. En effet,
en présence d’obstacle, elle ne calcule pas le champ diffracté qui contribue cependant au
champ total final dans nos cas. L'implémentation de la diffraction dans le code fera 'objet

des chapitres suivants.



CHAPITRE 5

La diffraction

Dans le cadre du projet de maitrise, nous devons modéliser les effets d’installation des
turboréacteurs sur la propagation extérieure du bruit des moteurs d’avions. Les effets
d’installation incluent la diffraction qui n’est pas encore implémentée a notre code.

L’optique géométrique permet de décrire de maniére satisfaisante ’évolution de la phase
et de "amplitude d’une onde haute fréquence qui se propage en espace libre. Elle se montre

en difficulté dés qu'elle doit étre utilisée en présence d’un obstacle (Figure 5.1) :

Zone illuminée

source

Zone illuminée

Figure 5.1 Rayons de I'optique géométrique en présence d’un obstacle [Vaudon,
1991]

En effet, si I'on se trouve en présence d’objets diffractants, la méthode des rayons ne
considére qu’une simple réflexion spéculaire (en opposition avec la réflexion diffuse) du

rayon et de son front d’onde.

Une théorie de rayons permet d’obtenir un calcul correct du champ dans la zone illuminée,
mais donne un champ nul dans la zone d’ombre, ce qui constitue une approximation trop
grossiére pour une majorité d’applications. Ainsi, pour tenir compte du champ acoustique

dans les zones d’ombre, on doit prendre en compte la diffraction.

Dans ce chapitre, nous ferons une revue de la littérature sur les méthodes de modélisation
de la diffraction dans les codes actuels et nous appliquerons numériquement les théories

dans un cas simple.

61
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5.1 La théorie de Fresnel

La théorie de Fresnel est utilisée par exemple dans le code Raynoise de LMS [2007] dont
s'inspire le code ANOPP [Lieber, 2000]. On ne prend pas en compte la diffraction par des
surfaces courbes, ’avion est donc modélisé 4 1'aide d’éléments plans.

La géométrie du probléme est exposée & la figure 5.2. On calcule I'intersection I du rayon
sans obstacle source (1)-microphone (0) avec I'aile. On détermine ensuite les points sur les

arétes dont la distance avec I est minimale (Wyg, Wrrp, WiE).

POINT 1
(Engine intet} POINT /
/ {Wing Surface Intersection Point)

/" TLE
POINT O

Wro {Ground Observer}

Figure 5.2 Géomeétrie de ANOPP [Lieber, 2000]

On calcule alors la différence de marche avec W représentant Wrg, Wrrp et Wi :

6 - (le + dWO) - le (51)

Trois cas sont possibles :
1. § > 0 : Le point I est sur la surface de Iaile.
2. 6 =0: Le point [ est sur 'aréte de laile.
3. § < 0: Le point I est en-dehors de laile.
On définit le nombre de Fresnel :

2fié

&

N =

(5.2)

avec f; la fréquence centrale pour chaque bande en tiers d’octave en Hz et ¢ la vitesse du
son.
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On veut a présent déterminer la contribution énergétique des rayons. On résout alors les
équations d’atténuation (Formules de Kurze-Anderson déterminées empiriquement) :

27N
20log———+—= +5.0 iN2>0
gl,anh\/27rN

V2 |N|
A(f) = 20log————==+5.0 ;—02<N<0
() gtan\/27r|N| -

0 ‘N < —0.2 (5.3)

A représente 'atténuation a chaque fréquence c’est-a-dire 1'écart au champ libre.

On calcule ensuite 'atténuation totale a chaque fréquence selon :
) _
Aror = —10log Y 107 (5.4)

ot k=LE, TE et TIP.

On applique alors cette atténuation a la pression moyenne au carré associée a chaque fré-
quence calculée a partir du rayon en champ libre. Les sorties du code sont alors la pression
acoustique au carré moyenne comme fonction de la fréquence, du temps de réception et

de la position de 'observateur.

Le cas traité (Figures 5.3 et 5.4) est décrit par Engineering Sciences Data Unit (documen-
tation fournie par Pratt & Whitney Canada [ESDU, 1980]) :

Figure 5.3 Description de la géométrie du cas test donné dans ESDU
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CASE 1§ INPUT DATA

seRsPREe 000000 maaanw

Wadge angle, bets

380, dagrees

Angular displacement of barrfer, gsmma = 000 degrees
(Observer side-from z-axis see Sketch 2.4)
Temperature = 280. K

Munber of frequencies 24

Units of Tength are seters.
Ofiffracting edge is paralls} to the ground,

Hetght of diffracting edge sbove ground, Hb = 8.00
Distance of the source from the origin, 28 « 17.0
(1.9. the z-dimension, see Sketch 2.2)

Simtlarly, z2-dtmenston of observer, zo « 000
Height of source sbove ground plane, Hs ~ 1.00
Height of observer above ground plane, Ho » 18.0
Shortest distance of source frow verticel plane
through barrier odge, ds = 2.00
Similarly, shortest distance of observear, do = 18.9

Figure 5.4 Paramétres géométriques du cas test donné dans ESDU

On compare les résultats des deux théories (Fresnel et ESDU) :

s .
Q

(=3
k]
3

3 p
-3
z

-4

5 'l e 1 ] L
0 2000 4000 6000 8000 10000 12000
Frequency

Figure 5.5 Comparaison de la théorie de ANOPP et celle utilisée dans ESDU,
Patténuation est en dBrelOe-6Pa et la fréquence en Hz

Les deux courbes ont la méme allure. Le modéle décrit dans ESDU [1980] est plus complet
(facteurs de correction des effets atmosphériques, prise en compte de la taille finie de la
barriére,...) que la théorie de Fresnel mais reste empirique.

Ces théories sont empiriques et donc approximatives. On cherche ici une méthode plus

exacte.
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5.2 La théorie de Sommerfeld

Considérons le cas de la diffraction d’'une onde plane qui arrive en incidence oblique sur
un plan semi-infini rigide. La solution de Sommerfeld est une solution exacte pour ce cas.

On détermine trois types de rayons générés par la surface diffactante : incidents, réfléchis
et diffractés (Figure 5.6).

Ravons refléchis

Figure 5.6 Description du probléme

Cela conduit a trois zones de l'espace distinctes (voir Figure 5.7).

REGION 2
Champ _totgl ’

Champ incident
. .

Champ o

Figure 5.7 Répartition de 'espace en trois zones

On cherche ici la solution du probléme de la diffraction d’une onde plane sur le bord droit
d’un écran parfaitement réfléchissant. L’onde plane harmonique se propage ici dans la

direction des z < 0. La géométrie du probleme est décrite dans la figure 5.8.
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Onde réfléchie
Figure 5.8 Diffraction d'une onde plane par un bord droit [Bruneau, 1998]

Dans la région (1), décrite par —2¢ < ¢ < 7, 'onde incidente prédomine, Elle s’écrit :
Aeit® = Apikweos(®)
avec w la distance du point d’observation P du bord de I'écran O pris ici comme origine
des coordonnées.
Les équations'du probléme sont :
- (A + k%)p = 0 dans tout l'espace,
- %zO,surl’écran, pour ¢ = —et ¢ =% — 1,
- L’onde incidente est une onde harmonique plane dans le sens des x décroissants.

On cherche alors la solution du probléme en coordonnées cylindriques. Le champ incident

vaut alors : oo
Aeikweos(9) — 4 2(2 — Gpo)i"cos(ng)Jn(kw)

n=0

avec J, la fonction de Bessel de premiére espéce d’ordre n.

Le champ solution est décomposé ainsi :
p(w,¢) = AU(w, ) + U(w,3r — ¢ — 2¢)] (5.5)

avec U(w, @) = 2AN_ (2= 8m0)i™ 2c08(2d)Imy2(kw).
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Ce choix de décomposition est justifié par le fait que :
- les pressions acoustiques de part et d’autre de I’écran sont différentes,
- en l'absence d’écran, la solution doit étre égale a I’expression de I'onde incidente,
- P’équation 5.5 est solution du probléme décrit plus haut.

U(w, ¢) peut étre réécrit de fagon a séparer les termes correspondant aux ondes incidentes,

réfléchies et diffractées (calcul non détaillé) ainsi :
Uw, ) = gikweos(9) {1 + F (v kacosg)} (5.6)

ou :

C et S étant les intégrales de Fresnel définies par :
Clw) = /w cos (-717'2) dr et S(w) = /w sin (ET2) dr
0 2 0 2

Les développements asymptotiques des intégrales de Fresnel (cf théorie de Kouyoumjian

et Pathak) conduisent aux résultats suivants pour chaque région (Figure 5.8).

Dans la région (III), région dans 'ombre géométriquue, 1'onde diffractée présente le carac-
tére d’'une onde cylindrique et prend la forme suivante :

1+ [ G(r+¢/2) G(¢/2)]
4/rkw sin(Y +¢/2)  cos(¢/2)

ou la fonction G est égale a I'unité partout excepté au voisinage de la frontiére de ’ombre

p[”(w, ¢) = A (57)

géométrique incidente (¢ = w) et de 'onde réfléchie (¢ = —2¢). Cette condition est
nécessaire pour assurer la continuité du champ lorsque les dénominateurs s’annulent.

Dans la région (I), le champ acoustique est la somme du champ incident et du champ
diffracté : -

P! (w’ ¢) = Aeikwws(¢) + prrr ('LU, ¢) (58)
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Dans la région (II), le champ acoustique est la somme du champ incident, du champ
réfléchi sur 1'écran et du champ diffracté :

pir(w, ) = Ae™H W) 4, (w), ) (5.9)

Cette solution ne s’applique que pour ce cas. La théorie géométrique de la diffraction
décrite par la suite est une solution plus générale.
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5.3 La théorie géométrique de la diffraction

La théorie qui prolonge les lois de 'optique géométrique aux phénoménes de diffraction
a été développée par Keller [1962| et est nommée la théorie géométrique de la diffraction
(Geometrical Theory of Diffraction GTD).

La GTD est utilisée par Agarwal et al. [2006] pour visualiser les effets d’installation sur
une aile volante (projet Silent Aircraft Initiative) ainsi que dans le code ICARE du Centre
Scientifique et Technique du Batiment [Noé, 2010).

5.3.1 Postulat de la théorie géométrique de la diffraction

La GTD est une généralisation de la théorie géométrique classique qui associe 3 une surface
d’onde un rayon ayant une trajectoire perpendiculaire & celle-ci. En chaque point de cette
trajectoire sont associées 'amplitude et la phase de la perturbation représentée par le

rayon.
La diffraction est un phénoméne local aux hautes fréquences

Tout comme dans la méthode des rayons, la propagation est admise comme un phénoméne
local, i.e. que le phénoméne ne dépend que des propriétés du milieu et de la structure du

champ au voisinage du point considéré. Cela permet d'utiliser le principe de Fermat.
Le principe de Fermat s'applique aux rayons diffractés

Ce principe postule que le temps de parcours d’une onde pour joindre deux points fixés
est minimal. On applique ainsi les lois de I'optique géométrique a 'acoustique. Les lois de
diffraction pour obtenir les amplitudes et phases associées aux rayons diffractés sont dé-
terminées & partir des développements asymptotiques de solutions rigoureuses de certains

problémes de diffraction.

5.3.2 Construction des rayons diffractés

Le cas de l'aréte

Si on tente d’appliquer le principe de Fermat & un phénoméne de diffraction par une
aréte, on doit admettre que la trajectoire d’un rayon issu d’un point source M a un point
d’observation P est telle que le chemin optique entre M et P, avec un point Q du trajet
situé sur ’aréte, est stationnaire pour des variations infinitésimales de ce trajet [Keller,

1962]. Les rayons diffractés font, avec la tangente a I’aréte de I’écran au point de diffraction,



70 CHAPITRE 5. LA DIFFRACTION

le méme angle que le rayon incident, se situant du cété opposé au plan normal & Pécran
passant par le point de diffraction. Ils sont donc répartis sur la surface d'un céne nommeé

cone de Keller (Figure 5.9).

Figure 5.9 Cone de Keller formé par les rayons diffractés [Vaudon, 1991]

L’onde diffractée par un écran plan mince parfaitement réflechissant, semi-infini & bord
droit, pour une onde plane incidente, est & caractére cylindrique. Les rayons diffractés
font, avec la tangente & 'aréte a I'écran au point de diffraction, le méme angle que le
rayon incident, se situant du c6té opposé au plan normal i I’écran passant par le point de

diffraction ; ils sont donc répartis sur la surface d’un cone.

Le champ diffracté est proportionnel a la valeur du champ incident. Soit ®; le champ
incident de longueur d’onde A. On définit la constante de propagation k& = —2{—’ et r la
distance a 'aréte. La phase du rayon diffracté vaut alors la phase du rayon incident ¥,
ajoutée & kr. L’amplitude A(r) est proportionnelle a r=3% ainsi qu’a 'amplitude du champ

incident A; a 'aréte (Equation 5.10).

(ML

A(r) = DAir~ (5.10)

Le champ diffracté vaut donc :
Wy = DAr—2eitr+¥) (5.11)
Le coefficient de proportionnalité D est appelé coefficient de diffraction. Ce coefficient ne

peut étre obtenu qu’a partir des solutions connues de problémes de diffraction et différe

selon la surface diffractante.



5.3. LA THEORIE GEOMETRIQUE DE LA DIFFRACTION 71

On compare avec la solution exacte pour la diffraction d’une onde plane par un demi-plan
donnée par Sommerfeld [1954]. Les champs diffractés obtenus en faisant un développement
asymptotique pour un kr élevé de cette solution et celui par 'équation (5.11) concordent
si -
D=— e:Z [sec(e — a) - csc(o * a)] (5.12)
(2mk)2sin(Q) 2 2

Ici, B est 'angle entre le rayon incident et l'aréte soit 7. Les angles entre les rayons

incidents et les rayons diffractés avec la normale & I'écran sont respectivement o et 8 (voir
Figure 5.10).

Rayon incident

Rayon diffracté

Ecran

S W 5 w0 o e o A . e 2o . v

Figure 5.10 Projection des rayons dans le plan normal a 'aréte

Le cas d'une surface

Lorsque V'obstacle est constitué par une surface réguliére (sans arétes), la théorie montre
que la zone d’ombre est atteinte par des rayons rampants sur la surface diffractante &

partir du point illuminé le plus proche (Figure 5.11).

Figure 5.11 Représentation des rayons rampants et diffractés par une surface

Ces rayons rampants sont éjectés tangentiellement & la surface vers la zone d’ombre et
contribuent a générer le champ présent dans cette région. Ces rayons obéissent au principe
de Fermat, et donc rampent sur la surface en suivant le trajet le plus court possible, c’est
a dire une géodésique de la surface, avant de rejoindre le point d’observation dans la zone

d’ombre.
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Notions de points critiques et de caustiques

Lorsque les rayons convergent dans une région de 'espace, cette région est le siége d’une
focalisation du champ caractérisée par des amplitudes trés élevées. L’enveloppe de ces
rayons est appelée caustique. On ne peut pas caractériser ces lieux par une superposition

d’ondes planes locales distinctes car en ces lieux, 'amplitude devient infinie.

A deux rayons incidents, correspondent deux cones de diffraction. Ces faisceaux diffractés
peuvent se couper sur les caustiques. Les caustiques sont limitées par les points critiques
0,, 01, Py et P| sur la figure (5.12).

Figure 5.12 Points critiques et caustiques

On peut introduire un facteur de correction multiplicatif afin d’éviter les problémes d’am-
plitude infinie aux caustiques. Ces facteurs sont déterminés par la longueur d’onde et la
géométrie au voisinage du rayon local et obtenus a partir de solutions canoniques. Ces
solutions (diffraction par une sphére, un cylindre, une aréte, un cone, une bande, un plan
semi-infini, un disque...) sont détaillées dans [J.J. Bowman, 1988].

La théorie de Kouyoumjian et Pathak [1974] décrite par la suite permet aussi de supprimer

le probléme d’amplitude infinie au niveau des caustiques.
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5.4 La théorie uniforme de la diffraction de Kouyoum-
jian et Pathak

La théorie uniforme de la diffraction (UTD) est utilisée dans le code CESAR-I de I'Onera
[Rozenberg et Bulté, 2008] ainsi que dans le code ICARE du CSTB [Conil et al., 2005).

Elle est une extension de la GTD et permet de régler le probléme d’amplitude infinie au
niveau des caustiques. Elle consiste en I'obtention des solutions de Sommerfeld du probléme
de diffraction pour des cas simples. L’approche est plus mathématique que physique et
repose sur la résolution d’une intégrale de fonction analytique contenant des zéros dans le

plan complexe.

Afin d’obtenir les coefficients de diffraction D, il faut réécrire la solution de Sommerfeld
avec les bonnes conditions aux limites et effectuer les approximations idoines afin d’obtenir
une solution calculable pour les déterminer [Chevret et Chatillon, 2010]. Ces coefficients
sont donnés dans l'article de Kouyoumjian et Pathak [1974] pour les différents cas cano-
niques.

Par exemple, on étudie le cas de I’écran semi-infini en reprenant les notations de la GTD
(cf 5.3.2). Le coefficient de diffraction selon la UTD vaut :

D= e's [F(kLa(G - a)) n F(kLa(i;— a))

(@rk)isin(B)  cos(%52) cos(552)

] (5.13)

avec a(f8) = 20032(§), L un paramétre de distance qui dépend de la source, et F intégrale

de Fresnel, fonction de transition définie comme :

F(X) =2ivVXeX / e dr (5.14)
vXx

L’intégrale de Fresnel peut étre approximée par un développement asymptotique :
Quand X est petit :

F(X) ~ (\/Tx _oxeit - gxze—f%> PIEHX)
Quand X est grand :

1 3 15 7
FX)=1+isx — oo 5o+ T6xa
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La théorie de Kouyoumjian et Pathak est cependant trop complexe & implémenter pour
les cas que nous souhaitons traités. On cherche a simplifier le modéle.
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5.5 La méthode Intégrale de la Diffraction

Wai-Tsun Ng [Ng, 2009] précise cependant que la GTD reste complexe et difficile 4 implé-

menter. De plus, le coit de calcul des rayons rampants peut s’avérer élevé.

I1 décrit une méthode pour remplacer la GTD qui se base sur une intégrale sur un contour.

C’est cette méthode qu’il propose pour remplacer la méthode de Raynoise dans ANOPP.

Le contour est défini comme le contour le plus éloigné sur I'objet diffractant qui sépare le
coté illuminé de celui & 'ombre (voir Figure 5.13).

Figure 5.13 Deéfinition du contour utilisé dans la méthode intégrale

L’avantage de sa méthode est :

Application a des géométries plus complexes qu'une simple barriére,

Temps de calcul rapide (Une intégration numérique 1D),

Précision méme aux hautes fréquences,

Non nécessité de la description géométrique en 3D de 'objet si le contour est défini.

La méthode Intégrale de la Diffraction (DIM) se base sur la théorie de Kirchhoff (expliquée
dans [Bruneau, 1998] pp 342-343) qui est une approximation de la solution de I’équation
de Helmholtz par le théoréme de Green.

Les principales étapes de la DIM sont :

- Appliquer Péquation intégrale du théoréme de Green 3 un écran avec ouverture ol

les conditions aux limites peuvent étre approximeées.

- Transformer I'intégrale sur la suface par une intégrale sur un coutour via le théoréme
de Stokes
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- Obtenir la diffraction autour d’un objet diffractant en calculant la solution complé-
mentaire de la diffraction par une ouverture (Théoréme de Babinet).

L’atténuation de bruit grace a la diffraction est alors calculée par le rapport entre la

pression acoustique totale et la pression acoustique incidente sans diffraction.

Cependaht, cette méthode reste tout de méme moins précise que des méthodes actuelle-
ment utilisées pour modéliser 1'effet d’installation comme la méthode des éléments finis de
frontiére, la méthode des sources équivalentes ou la méthode des rayons.

En effet, contrairement a la méthode des rayons qui est exacte en hautes fréquences, la
méthode intégrale de la diffraction reste une approximation. Il faut tout de méme préciser
que cette méthode est d’autant plus valable que I’on se place en hautes fréquences.

D’autres théories ont aussi été développées pour traiter la diffraction par un écran semi-
infini rigide comme les théories de Pierce et de Morse et Ingard que nous allons étudier et
adapter a nos cas dans les sections suivantes.
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5.6 La théorie de Pierce

La théorie de Pierce concerne la diffraction par un coin d’angle extérieur 3. Pour un écran

semi-infini, 8 vaut 27.

On calcule ici uniquement la pression diffractée selon la théorie décrite dans [Pierce, 1981].
On étudie la diffraction par une aréte d’une source ponctuelle (onde sphérique incidente).

On utilise les notations suivantes (cf figure 5.14) :

Point Source

Figure 5.14 Géométrie pour la diffraction par une aréte d’une source ponctuelle
dans la théorie de Pierce

La pression acoustique en champ libre due & un point source vaut (onde sphérique) :

A S'ejkr,
Pfreefield = - (515)
L’onde diffractée vaut quand kr — +o00 et kry — 400 :
S or . =
s 9 (kL+7)
pdlffr Qﬂ kerse] ) DU(¢, ¢S) (5'16)
avec :
sin(vm) sin(vm)
D, 1 Ps) = 1
(6,¢4) cos(vm) — cos(v(¢ + ¢s)) + cos(vm) — cos(v(p — ¢s)) (5.17)
L2=(r+r)*+22 (5.18)
avec z la différence d’altitude entre la source et le récepteur et :
1
v =% =5 ici (5.19)
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5.7 La théorie de Morse et Ingard

La théorie décrite par Morse et Ingard [1986] concerne la diffraction d’une onde plane par

une aréte.

La géométrie du probléme est décrite sur la figure 5.15 :

AY
r

Figure 5.15 Géométrie de la diffraction d'une onde sphérique par une aréte
selon la théorie de Morse et Ingard

\ 4

Ecran

L’onde incidente a une pression de :
Dine = Ae-ikroosd) (520)

avec k le nombre d’onde.

En général, on cherche une solution du champ acoustique de la forme :

o

Ulr,¢) = -;— Z em(—i)%mcos(%m)J%m(kr) (5.21)

m==0

avec —2 -9 <$p <3 -y

Aprés imposition des conditions aux limites (écran rigide), on obtient :
p(r, ) = Ae~reoso ( 2krcos(§)) + Agikreos(s+2) p (\/%“cos(%E - - %)) (5.22)

avec E(z) = 7—11-" J7 etdt

L’équation (5.22) peut étre réécrite en termes d’intégrales de Fresnel :

Clu) = \/%/Oﬁ cost?dt (5.23)
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2 [VE o,
S(u) = =), sint*dt (5.24)

et

en utilisant si x < 0:
E(s)=1- %(1 —C(z) - S(z)) - %i((](x} ~ S(z)) (5.25)

etsizx>0: ) )
E(z) = 5(1 - C(z) - S(z)) + Ei(C(x) - S(x)) (5.26)

On adapte la théorie de Morse et Ingard & la diffraction d’une onde sphérique par une

aréte.

La géométrie du probléme est décrite sur la figure 5.16 :

Ecran
Figure 5.16 Géométrie de la diffraction d’une onde sphérique par une aréte

selon 'adaptation de la théorie de Morse et Ingard

L’amplitude complexe de I'onde sphérique incidente sur 1'aréte vaut :

e—jkzs

Pine =

(5.27)

Tg

La pression diffractée en tout point (r, ) est :

2 2
(5.28)

p(r,¢) = pi},ce‘ikrco“"’E ( 2k7'cos(?)) + pi;ceikrcos(¢+2"b)E (\/ 2.’crcos(-3—27—r — ) - ¢)
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5.8 Conclusion

La diffraction est un phénoméne complexe et de nombreux modéles existent. Cependant,
il n’existe pas de modéles généraux de diffraction fine qui ne soient cotiteux en termes de
calcul. Dans le chapitre suivant, on cherchera donc 4 comparer les différentes théories afin

de déterminer suivant les cas la plus adaptée a notre code.



CHAPITRE 6

Validations numeériques du calcul de la diffrac-

tion par I'acoustique géomeétrique

On cherche dans ce chapitre a valider et comparer les résultats des différentes théories de
la diffraction. ‘

6.1 Cas de la diffraction par un plan semi-infini rigide

6.1.1 Onde plane incidente

Comparaison de la solution de Sommerfeld et de Raynoise

La GTD étant basée sur la solution de Sommerfeld, il n’est pas utile de comparer ces deux
méthodes.

La géométrie du probléme est décrite dans la figure 6.1. On se place loin afin de satisfaire
la condition d’ondes planes incidentes nécessaire pour la solution de Sommerfeld. Le mur
est le plan d’équation : z = 0 et ’aréte est en z = 0.

Figure 6.1 Géométrie du probléme

D’apreés la section 5.2 et [Bruneau, 1998, la pression diffractée est déterminée par 1’équa-
tion (5.7).

On définit 'atténuation pour la solution de Sommerfeld comme :

2

) (6.1)

Prir
Pi

A = 10log(
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avec p; le champ direct et pyy; le champ diffracté ajouté au champ direct.

L’atténuation dans le code de Raynoise (Equation (5.3)) est définie par 'opposé du terme

de I’équation (6.1).

On traite ici différents cas de comparaison (figures 6.2, 6.3 et 6.4).

Attenuation en dBre106Pa

Raynoise
Sommereld []

200 2500 3000

Frégquence en Hz

Figure 6.2 Atténuation en dB. On place S en [100 m;0 m;0 m] et M en

[—100 m; 0 m; —100 m).

Altenuation en dBre106Pa

Raynoise
e Sopymerfeld |

20000 250 30

Fréquence en Hz

Figure 6.3 Atténuation en dB. On place S en [100 m;0 m;0 m] et M en

[-50 m; 0 m; —50 m).
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Y T T
———— Raynoise
\ = = Sommedeid

<
b4
4

%

§

Attenuation en dBe10EPa
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l?ﬂ] 1o 1500 2000 2500 00
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Figure 6.4 Atténuation en dB. On place S en [500 m;0 m;0 m], M en
[—5 m;0 m; —5 m)

La méthode de Sommerfeld est exacte tandis que celle de Raynoise est approximative
(loi empirique) ce qui peut expliquer 'écart observé sur les courbes. Cet écart peut aussi
s’expliquer par I’hypothése de champ incident plan dans la théorie de Sommerfeld tandis
que le code de Raynoise prend en considération la distance parcourue avant le mur. On
s’apercoit ainsi que si la source est trés éloignée (approximation du champ incident comme
étant plan), les courbes convergent (Figure 6.4). Cependant, dans larticle [N. Shu, May
2007] qui compare la méthode exacte de MacDonald (onde sphérique incidente sur le
plan) et la méthode de Kurze-Anderson, il y a aussi un écart d’environ 3 dB entre les deux

prédictions.
Comparaison de la solution de Sommerfeld et de Morse et Ingard

Nous sommes toujours dans le cas d'une onde plane incidente, on se place en champ
lointain. Nous étudions donc les théories de Sommerfeld et de Morse et Ingard (Section 5.7),
toutes deux plus adaptées a ce cas (Figure 5.15).

On calcule le champ acoustique en termes de module(Figure 6.5) et de phase (Figure 6.6)
autour d’un écran semi-infini selon Morse et Ingard [1986] pour kr = 20. ¢ est I'incidence
de I'onde plane unitaire (1Pa) par rapport & I'écran ¢ = 0. ¢ = —n/2 est la surface éclairée
de l'écran, ¢ = 3r/2 est la surface en zone d’ombre.

La théorie de Sommerfeld présente une amplitude infinie au niveau des zones de transition.
La solution de Morse et Ingard semble étre apte & calculer le champ diffracté dans la zone

d’ombre pour une source éloignée de I’écran (onde plane incidente).
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Figure 6.6 Phase du champ acoustique autour de 'écran
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6.1.2 Onde sphérique incidente

A présent, nous étudions le cas d’une source ponctuelle. L’onde incidente est donc sphé-
rigue. On compare donc la méthode de Morse et Ingard adaptée & une onde incidente
sphérique et la méthode de Pierce.

On place la source en [0 m;0 m;—50 m] et le récepteur en [0 m;0 m;50 m]. L'aréte du

mur est en y =4 m.

Comparaison entre les théories de Morse et Ingard et de Pierce
30 T T T AR L B S S B j T

—‘--Molrse'et ingard
- Pierce

N
o

SPL dBref(2e-5)
o

5 i i i i I H P | i i i i i i i
10° 10° 10
Fréquence [Hz]

Figure 6.7 Niveau de pression sonore en dBre(2e-5) suivant la fréequence d’aprés
les théories de Pierce et de Morse et Ingard

Les deux courbes convergent.
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6.2 Cas de la diffraction par une plaque rectangulaire
rigide

Nous étudions ici I'erreur commise par Papproximation de |’aréte de dimension finie par

un mur semi-infini.

Trois méthodes ont été implémentées dans le code de GA : la théorie de Fresnel (empirique),
la théorie de Morse et Ingard (adaptée pour une onde sphérique incidente) et la théorie
de Pierce (définie pour une onde sphérique incidente).

Au vu des résultats précédents, on compare la méthode des éléments finis de frontiére
(BEM) et la méthode de Pierce.

Le calcul selon Pierce est fait en sommant les contributions de 4 rayons diffractés par
chacune des arétes. La méthode BEM est exacte tandis que celle de Pierce suppose que
les arétes sont infinies.

Nous utilisons pour la méthode BEM le logiciel VAOne (voir figure 6.8).

Figure 6.8 Interface du logiciel VAOne

On étudie les cas suivants (en m dans les quatres cas) :
1. Source et microphone centrés et éloignés du mur
2. Source éloignée et centrée et microphone centré et proche du mur
3. Source décalée et proche et microphone centré et éloigné du mur

4. Largeur du mur 10 fois plus importante que sa hauteur
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6.2.1 Cas1

On place la source en [0; 0; —50], le microphone en [0; 0; 50]. Le mur mesure 8mx4m.

Les points de diffraction sont : 2D = [0;4;0}; 2D, = [0; —4;0];2D2 = [2;0;0] et zD3 =
[~2;0;0]. La normale au mur est : N = [0;0; 1].

Attenuation en dBre10e-6Pa

» EREEY : : L
10 10’ 10*
Fréquence en Hz

Figure 6.9 Comparaison entre la méthode de Pierce (GA3D) et la méthode
BEM .

6.2.2 Cas 2

Le microphone est ici en [0;0;2.5].

Altanuation en dBre10e-6Pa

10° 1¢*
Fréquence en Mz

Figure 6.10 Comparaison entre la méthode de Pierce (GA3D) et la méthode
BEM
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6.2.3 Cas3

On place la source en [0; 3; —5], le microphone en [0; 0; 50].

Aftenuation en dBretle-6Pa

10° 16*
Fréquence en Hz

Figure 6.11 Comparaison entre la méthode de Pierce (GA3D) et la méthode
BEM

6.2.4 Cas 4

On place la source en [0;0; —50], le microphone en [0;0;50]. Le mur mesure 40mx4m.

Les points de diffraction sont : D = [0;20;0}; zD; = [0; —20;0];2D, = [2;0;0] et xD3 =
[-2;0;0].

Attenualion en dBre10e-6Pa

10 0 10*
Fraquence an Hz

Figure 6.12 Comparaison entre la méthode de Pierce (GA3D) et la méthode
BEM
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Les résultats obtenus sont assez encourageants sur la validité de la théorie de la diffraction
de Pierce par rapport a ceux de la méthode des éléments finis de frontiére obtenus avec
le logiciel VAOne. Les erreurs peuvent étre expliquées par un maillage trop grossier sous
VAOne (un maillage plus fin étant trés long en temps de calcul) mais aussi par I’hypothése
d’aréte infinie de la théorie de Pierce.
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Conclusion

Ce projet de maitrise a permis ’élaboration d’un outil de simulation qui prend en compte
les réflexions et les diffractions dans le calcul de propagation du bruit des turboréacteurs

3 Vextérieur en trois dimensions.

Ce module développé sous Matlab a été implémenté au code de Pratt&Whitney Canada
et donne en sortie les matrices d’atténuation selon chaque position de I'avion et a chaque
fréquence. Ces matrices permettent de rendre compte de 'effet de masquage ou d’ampli-
fication dus a ces effets d’installation. Grace a un fichier résultat, il est possible d’avoir

I'historique des rayons et donc de savoir sur quel élément il y a eu réflexion ou diffraction.

Une interface graphique a aussi été mise au point permettant la visualisation de tous les

rayons, des rayons convergents ou juste de la géométrie du probléme.

11 est ainsi possible de simuler différentes installations du moteur et différentes géométries

de 'avion pour minimiser le bruit au sol.

Une étude paramétrique a été menée pour les cas de Pratt&Whitney Canada pour leurs
géométries qui ont pu déterminer la taille de la sphére de réception pour la méthode pa-
raxiale et pour la résolution des angles de tirs. Cependant, si 'on change les distances
géométriques, il faut veiller a étre cohérent sur ces paramétres qui dépéndent de la géo-

métrie de chaque cas.

Les perspectives

Une prochaine étape du développement du code serait la prise en compte de la courbure des
géomeétries par une extrapolation en fonction des éléments voisins. Comme nous ’avons vu
dans le cas du cylindre ou de la sphére, cette courbure peut avoir un effet important sur le
résultat du champ de pression sonore (changement de la normale a I’élément). Cependant,
il ne reste qu’a déterminer la matrice de courbure, tous les autres calculs étant déja pris
en compte dans le code.

Pour un projet a plus long terme, il faudra songer a développer le modéle de diffraction
(diffraction par les surfaces courbes, multiples intéractions...).
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ANNEXE A

Valeurs pour |'atténuation atmosphérique

0 n@) o . n(d)
0.00 0.000 2.50 0.450
0.25 0315 280 0.400
0.50 0.700 3.00 0.370
0.60 0.840 330 0.330
0.70 0.930 3.60 0.300
0.80 0.975 4.15 0.260
0.90 0996 445 0.245
1.00 1.000 4.80 0.230
1.10 0970 5.25 0.220
1.20 0.900 5.70 0.210
1.30 0.840 6.05 0.205
1.50 0.750 6.50 0.200
1.70 0.670 7.00 0.200
2.00 0.570 10.00 0.200
2.30 0.495 .
Tableau A.1 Valeurs de 7(d)

Fréquence Fréquence
centrale de la centrale de la
bande de bande de
tiers d’'octave  fy  tiers d’octave  fj
(H)  (H)  (Hy)  (Hg)
50 50 800 800
63 63 1000 1000
80 80 1250 1250
100 100 1600 1600
125 125 2000 2000
160 160 2500 2500
200 . 200 3150 3150
250 250 4000 4000
315 315 5000 4500
400 400 6300 5600
500 500 8000 7100
630 630 10000 9000

Tableau A.2 Valeurs de f,
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