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Résumé

Cette these est consacrée a 1’étude des propriétés aéroacoustiques de jets supersoniques
impactant une paroi par simulation des grandes échelles. Ces simulations sont réalisées a
partir des équations de Navier-Stokes 3-D instationnaires compressibles exprimées pour des
coordonnées cartésiennes ou cylindriques. Afin de résoudre ces équations, des schémas numé-
riques de différenciation spatiale et d’intégration temporelle peu dispersifs et peu dissipatifs
sont utilisés. Les écoulements étudiés étant supersoniques, une procédure de capture de choc
est également implémentée afin de supprimer les oscillations de Gibbs de part et d’autre des
chocs.

Dans un premier temps, un jet rond libre et quatre jets ronds impactant une paroi avec
un angle de 90 degrés sont simulés sur des maillages cylindriques. Ces jets sont supersoniques,
sous-détendus, et sont caractérisés par un nombre de Reynolds calculé & partir du diametre
du jet de Re; = 6 x 10%, et par un nombre de Mach parfaitement détendu de M = 1.56. Les
résultats du jet libre sont tout d’abord présentés. Ils sont comparés aux résultats de plusieurs
études expérimentales et de modeles afin de valider I’approche numérique utilisée. Notam-
ment, les différentes composantes acoustiques spécifiques aux jets sous-détendus comme le
bruit de choc large-bande et le bruit de screech sont observées et analysées. Les résultats ob-
tenus pour les quatre jets impactant une paroi sont ensuite examinés. Dans ce cas, la présence
d’une boucle de rétroaction aéroacoustique entre les levres de la buse et la paroi est montrée.
Pour finir, le comportement aérodynamique et aéroacoustique des jets est étudié, et comparé
a différentes études numériques et expérimentales de la littérature.

Quatre jets plans supersoniques idéalement détendus impactant une paroi avec un angle
de 90 degrés sont ensuite calculés. Ils ont un nombre de Reynolds évalué a partir de la hauteur
de la buse de Re; = 5 x 10* et un nombre de Mach de M ; = 1.28. Une boucle de rétroaction
aéroacoustique entre la buse et la paroi est de nouveau mise en évidence. Une combinaison
de modeles associant un modele d’onde stationnaire aérodynamique-acoustique et un modele
de stabilité de jet plan 2-D avec des couches de mélange infiniment minces est alors proposée.
Ce modele permet de déterminer a la fois les fréquences les plus probables de la boucle de
rétroaction aéroacoustique et leurs natures plane ou sinueuse.

Enfin, les simulations de deux jets plans supersoniques impactant une paroi avec des
angles de 60 et 75 degrés sont réalisées grace a l'utilisation de deux maillages cartésiens, par
une méthode de recouvrement de maillages. Les modifications des propriétés de la boucle de
rétroaction aéroacoustique lorsque 'angle d’impact dévie de 90 degrés sont ainsi étudiées.
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Abstract

In this PhD work, supersonic impinging jets are simulated using large-eddy simulation in
order to investigate their aerodynamic and acoustic fields. In practice, the unsteady compres-
sible Navier-Stokes equations are solved on Cartesian or cylindrical meshes. Low-dissipation
and low-dispersion numerical methods are used for spatial differentiation and time integra-
tion. As the jets are supersonic, a shock-capturing filtering is also applied in order to avoid
Gibbs oscillations near shocks.

A free round jet and four round jets impinging normally on a flat plate are first simulated
on cylindrical meshes. They are underexpanded, and have a Reynolds number based on the
nozzle diameter of Re; = 6 x 10* and a fully expanded Mach number of M; = 1.56. The
results for the free jet are first presented. They are compared with experimental results and
predictions given by models in order to validate the numerical setup. Acoustic components
specific to underexpanded jets such as broadband shock-associated noise and screech noise are
obtained. The results for the four impinging jets are then examined. An aeroacoustic feedback
mechanism establishing between the nozzle lips and the flat plate is found to generate tones.
Finally, the flow and acoustic properties of the jets are studied and compared with numerical
and experimental data.

Four ideally expanded planar jets impinging normally on a flat plate are then simulated.
They have a Reynolds number based on the nozzle height of Re; = 5 X 10* and a Mach
number of M; = 1.28. An aeroacoustic feedback mechanism is again observed between the
nozzle lips and the flat plate. A combination of models based on an aeroacoustic feedback
model and a vortex sheet model of the jet is then proposed. The model appears able to
predict the most likely tone frequencies of the feedback mechanism, and the symmetric or
antisymmetric nature of the corresponding jet oscillation.

Finally, two ideally expanded jets impinging on a flat plate with angles between the jet
direction and the plate of 60 and 75 degrees are simulated using two Cartesian meshes. The
effects of the angle of impact on the properties of the aeroacoustic feedback mechanism are
finally studied.
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Introduction

Contexte

Le transport aérien est un secteur en plein essor. Au sein de I’Union Européenne des 28,
plus de 878 millions de passagers ont été transportés en 2014 selon Eurostat (ec.europa.eu),
ce qui constitue une hausse de 4.1% par rapport a 2013. Ces chiffres dépassent déja largement
le précédent record de 799 millions de passagers en 2008, juste avant la crise financiere. Par
ailleurs, afin de proposer des moyens de transport de plus en plus rapides pour se dépla-
cer, divers projets d’avions hypersoniques ont vu le jour chez les avionneurs. C’est le cas du
ZEHST (Zero Emission Hyper Sonic Transportation) présenté par le groupe Airbus au salon
du Bourget en 2011, qui est capable d’effectuer un vol Paris-Tokyo en 2h30. Une maquette
de cet avion avec ses différents moyens de propulsion (turboréacteur, moteurs-fusées & ergol
liquide et statoréacteurs) est montrée sur la figure 1. Les turboréacteurs servent pendant les
phases de décollage et d’atterrissage. Ils sont situés sous les ailes delta et sont représentés en
bleu. Les moteurs-fusées a ergol liquide, utilisés pour accélérer jusqu’a la vitesse de croisiere
sont représentés en rose et les deux statoréacteurs, en marche pendant le vol de croisiere
hypersonique, sont en vert. L’essor du transport aérien et la recherche de moyens de trans-
port toujours plus rapides augmentent mécaniquement les nuisances sonores produites par le
transport aérien. L’étude du bruit de jet dans le domaine aéronautique est donc d’une grande

importance.

FI1GURE 1 — Projet d’avion supersonique du groupe Airbus : le ZEHST au salon du Bourget
en 2011. Les turboréacteurs, les moteurs-fusées et les statoréacteurs sont représentés en bleu,

rose et vert, respectivement.

Le développement de lanceurs efficaces et robustes est important afin de maintenir un
acces simple a l'espace. Pour atteindre cet objectif, ’étude aéroacoustique des systemes de
lancement au moment du décollage revét une importance particuliere. En effet, lors du dé-
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Introduction

collage, les lanceurs sont soumis a des niveaux sonores tres élevés, dus a la fois aux jets
supersoniques sortant des propulseurs et a 'impact de ces jets sur le pas de tir, visible sur la
figure 2(a). Le bruit alors produit peut endommager la charge utile et les équipements des
fusées [47]. Une meilleure estimation de I’environnement acoustique au moment du décollage
a l'aide de campagnes expérimentales et de simulations numériques peut alors permettre de
mieux anticiper les éventuels problemes structuraux des lanceurs et d’y remédier. Pour le
lanceur Ariane 5 par exemple, des campagnes de mesures expérimentales sur une maquette
a I’échelle 1/20eme de ’ensemble du systeme de lancement ont été effectuées au moment de
sa mise au point en 1992 [30] et en 1994 [123] pour étudier les mécanismes de génération
de bruit lors du décollage. Plus récemment, toujours pour le lanceur Ariane 5, Hijlkema et
al. [61] étudierent les oscillations de poussée sur une maquette d’un propulseur de la fusée. Ces
oscillations sont responsables de niveaux acoustiques tres élevés. Enfin, le CNES, lors d’une
campagne d’essais effectuée dans le cadre d’une coopération CNES-JAXA [74], a étudié l'en-
vironnement acoustique de jets supersoniques chauds impactant une paroi avec des angles
de 45 degrés, 60 degrés et 90 degrés. Actuellement, avec le développement des capacités de
calculs et le développement de schémas numériques de différenciation spatiale et d’intégration
temporelle peu dispersifs et peu dissipatifs [16, 12], des simulations des grandes échelles réali-
sées sur des géométries simples sont aussi menées afin de mieux caractériser I’environnement
acoustique des lanceurs durant la phase de décollage. Cette méthode est utilisée par Tsut-
sumi et al. [95] pour la simulation d’un jet rond supersonique impactant une paroi inclinée,
par de Cacqueray et al. [43] pour un jet supersonique sous-détendu dont le nombre de Mach
parfaitement détendu est égal & 3.3, ou encore par Dargaud et al. [35] pour la simulation des
grandes échelles de 'onde de souffle et du bruit de jet au décollage d’une fusée.

Des problemes similaires sont rencontrés dans le domaine militaire, lors du décollage d’un
avion de chasse sur un porte-avion. Dans ce cas, un déflecteur est utilisé en aval, comme
représenté sur la figure 2(b), et le jet supersonique créé par les turboréacteurs de 'appareil
impacte le déflecteur, ce qui produit des ondes acoustiques de tres forte amplitude qui peuvent
nuire & la santé du personnel sur le pont. Liu et al. [82] ont ainsi simulés I’environnement
acoustique sur la plate forme d’'un porte-avion lors du décollage d’un avion de chasse. A
travers ces deux exemples, la problématique liée a ’acoustique des jets supersoniques, et plus
particulierement a celle des jets supersoniques impactant, prend tout son sens.

(a)

FIGURE 2 — (a) Décollage de la fusée Ariane 5, et (b) avion de chasse sur un porte avion.
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Introduction

Jets supersoniques impactant une paroi

Le bruit d’un jet supersonique impactant une paroi solide est produit par différentes
sources qui peuvent étre classées en deux grandes catégories.

La premiere catégorie inclut les sources dues au caractere supersonique du jet, responsable
de trois types de rayonnement [135] : le rayonnement d’ondes de Mach, le bruit de choc,
et dans certains cas un bruit tonal appelé bruit de screech. Le rayonnement d’ondes de
Mach est observé lorsque des structures turbulentes présentes dans la couche de mélange sont
convectées a une vitesse supérieure a celle du son dans le milieu ambiant. Ce rayonnement
correspond & des ondes de choc attachées aux structures turbulentes supersoniques. Il est
directif, présente un spectre large bande, et a été mis en évidence expérimentalement [105] et
numériquement [93]. Dans un jet non-adapté, pour lequel la pression de sortie est différente
de la pression ambiante, la présence d’un réseau de cellules de choc conduit a "apparition de
deux composantes acoustiques supplémentaires. La premiere composante est le bruit de choc
large-bande, identifié pour la premiere fois par Martlew [87], qui résulte des interactions entre
le réseau de cellules de chocs et la turbulence de la couche de mélange. Ce bruit expose un
spectre large-bande et le mécanisme a l’origine de ce bruit a été étudié lors de plusieurs études
expérimentales [2, 144, 146] et numériques [34], afin de prédire, en particulier, sa fréquence
centrale. Dans un jet non-adapté, le bruit de screech peut également étre produit dans certains
cas. Il provient d’une boucle de rétroaction aéroacoustique, décrite par Powell [112] puis par
Raman [115], entre les structures tourbillonnaires convectées dans la couche de mélange et
les ondes acoustiques remontant vers I’amont.

La deuxieme catégorie des sources de bruit dans les jets impactant une paroi concerne les
sources dues a I'impact du jet sur la paroi. Leurs caractéristiques different selon la distance
entre la buse du jet et la paroi, et selon 'angle entre le jet et la paroi. Le cas d’une paroi
perpendiculaire au jet a été étudié expérimentalement lors de nombreuses campagnes depuis
dix ans. De nombreux résultats sont par conséquent disponibles dans la littérature [5, 69, 158,
164]. En plus des sources rencontrées dans les jets libres, un bruit tonal haute-fréquence dont
la fréquence et amplitude varient en fonction de la distance du jet a la paroi est obtenu.
Dans le cas d’une paroi non perpendiculaire & 1’écoulement, ce bruit tonal est plus faible,
et deux sources de bruit sont identifiées expérimentalement [92] et numériquement [95]. La
premiere source se situe au niveau de la zone d’impact. Elle est large-bande, et émet un
rayonnement avec une directivité marquée. La deuxiéme source apparait uniquement si les
structures turbulentes du jet de paroi se développant apres 'impact du jet (wall jet en anglais)
sont convectées a une vitesse supérieure a celle du son dans le milieu ambiant. Elle génere un
rayonnement d’onde de Mach.

Objectif de la these

L’objectif de cette these est 'étude aéroacoustique et aérodynamique de jets supersoniques
impactant une paroi solide. Trois configurations seront examinées :

e Des jets ronds supersoniques sous-détendus seront simulés a ’aide d’un code de résolution
des équations de Navier-Stokes 3-D instationnaires compressibles en coordonnées cylin-
driques. Un jet libre et quatre jets impactant une paroi avec un angle de 90 degrés seront
considérés. Les résultats du jet libre seront comparés aux résultats de plusieurs études
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expérimentales et de modeles afin de valider I'approche numérique utilisée. Les différentes
sources acoustiques spécifiques aux jets sous-détendus comme le bruit de choc large bande
et le bruit de screech seront observées et analysées. Les résultats des jets impactant une
paroi seront ensuite présentés, et la présence d’une boucle de rétroaction aéroacoustique
entre les levres de la buse et la paroi sera discutée. Pour finir, le comportement aérodyna-
mique et aéroacoustique des jets sera étudié et comparé a différentes études numériques
et expérimentales de la littérature.

e Quatre jets plans supersoniques idéalement détendus seront aussi calculés a 'aide d’un
code de résolution des équations de Navier-Stokes 3-D instationnaires compressibles en
coordonnées cartésiennes. Les jets impacteront une paroi avec un angle de 90 degrés. Une
boucle de rétroaction aéroacoustique sera de nouveau obtenue. Les modes d’oscillation du
jet associés a cette boucle seront caractérisés et comparés a des résultats issus d’analyses
de stabilité.

e Deux jets plans supersoniques idéalement détendus impactant une paroi avec des angles de
60 et 75 degrés seront enfin simulés a ’aide d’un code de résolution des équations de Navier-
Stokes 3-D instationnaires compressibles en coordonnées cartésiennes, en utilisant deux
maillages cartésiens se recouvrant. L’évolution des propriétés de la boucle de rétroaction
aéroacoustique lorsque 'angle d’impact dévie de 90 degrés sera ainsi analysée.

Trois codes de résolution des équations de Navier-Stokes 3-D instationnaires compres-
sibles seront ainsi mis au point pour permettre la simulation des grandes échelles des trois
configurations étudiées.

Présentation du mémoire

Ce manuscrit est composé de quatre parties. Dans la premiere partie, les caractéristiques
aérodynamiques des écoulements de jets supersoniques sont rappelées. Dans la deuxieme
partie, les méthodes numériques utilisées en aéroacoustique sont présentées. En particulier,
les méthodes employées spécifiquement dans les trois codes de résolution des équations de
Navier-Stokes 3-D instationnaires compressibles mis au point dans cette these sont détaillées.
Enfin, les résultats obtenus pour les simulations de jets sont montrés dans les troisiéme et
quatrieme parties.

La premiere partie présente les principales caractéristiques aérodynamiques et aéroacous-
tiques des écoulements de jets supersoniques. Les propriétés spécifiques des jets supersoniques
impactant une paroi sont ensuite détaillées. En particulier, la boucle de rétroaction aéroacous-
tique qui s’établit parfois pour ces jets est décrite, et une étude de stabilité est menée afin de
caractériser la nature des modes d’oscillation des jets associés a cette boucle de rétroaction.

La seconde partie est consacrée aux méthodes numériques utilisées en aéracoustique pour
la simulation de jets supersoniques impactant une paroi. Chaque méthode est présentée avec
son principe, ses avantages, ses limitations et son coiit de calcul. Les méthodes employées
dans les trois codes de résolution développés sont alors détaillées. Certaines méthodes sont
communes aux trois codes comme l'intégration temporelle et d’autres sont spécifiques a un
code de résolution comme l'interpolation Lagrangienne 2-D d’ordre élevé.

La troisieme partie expose les résultats obtenus par la simulation pour un jet rond sous-
détendu libre et quatre jets ronds sous-détendus impactant une paroi avec un angle de 90
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degrés. Les résultats pour le jet libre sont tout d’abord présentés afin de valider la méthodolo-
gie numérique. Ils sont comparés a des résultats expérimentaux et a des modeles. La présence
d’une onde stationnaire aérodynamique-acoustique associée au bruit de screech est notam-
ment mise en évidence. Les résultats des jets impactant une paroi sont ensuite présentés.
Une boucle de rétroaction aéroacoustique entre la buse des jets et la paroi est observée et est
analysée. Les fréquences tonales liées a cette boucle sont comparées aux fréquences prédites
par des modeles et les modes d’oscillation du jet associés a ces fréquences sont décrits.
Dans la quatrieme partie, les résultats obtenus pour les six jets plans supersoniques idéa-
lement détendus impactant une paroi avec un angle entre 60 et 90 degrés sont présentés. Les
résultats pour les quatre cas avec un angle d’impact de 90 degrés sont tout d’abord exposés.
La boucle de rétroaction aéroacoustique entre la buse et la paroi est de nouveau étudiée. Les
fréquences tonales associées a cette boucle sont identifiées, et une combinaison de modeles
basée sur un modele d’onde stationnaire aérodynamique-acoustique et un modele de stabilité
d’un jet plan aux couches limites infiniment minces est proposée. Ce modele parait capable
de déterminer a la fois les fréquences les plus probables de la boucle de rétroaction aéroacous-
tique et leurs nature plane ou sinueuse. Par la suite, les résultats pour deux jets impactant
une paroi avec des angles de 60 et 75 degrés sont présentés, et I’évolution de la boucle de
rétroaction aéroacoustique lorsque 'angle d’impact s’écarte de 90 degrés est examinée.
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Chapitre 1

Jets supersoniques impactant une
paroi

Ce chapitre présente les principales caractéristiques physiques des écoulements de jets
supersoniques, puis les différentes sources de bruit dans ce type d’écoulement. Le cas des
jets supersoniques impactant une paroi solide est ensuite traité. En particulier, la boucle de
rétroaction aéroacoustique qui s’établit parfois dans ces jets est présentée et une étude de
stabilité est menée afin de caractériser la nature des modes d’oscillation du jet associés a

cette boucle de rétroaction.

1.1 Généralités

Les équations utiles a la physique des écoulements de jets supersoniques sont rappelées.
Le fluide utilisé dans la présente étude est lair, considéré comme un gaz parfait. Un élément
de ce fluide se déplace a la vitesse u. Il est caractérisé par une pression p, une température
T et une masse volumique p. Ces grandeurs sont appelées grandeurs statiques et la loi d’état
des gaz parfaits permet d’écrire :

p=prT (1.1)

ol r est la constante spécifique de 'air. Son expression est donnée par :

i (1.2)

ol M est la masse molaire du fluide et R est la constante universelle des gaz parfaits. La

célérité du son locale, au niveau de cet élément de fluide, est égale a :

c=/yrT (1.3)

ol ~ correspond au coeflicient isentropique de 'air. Le nombre de Mach local est alors défini
par la relation :

(1.4)

ol
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Dans les applications présentées dans ce mémoire, 'air est considéré comme calorifique-
ment parfait, c’est-a-dire que les capacités calorifiques a pression constante et a volume
constant ¢, et ¢, de ce gaz sont des constantes. Les valeurs suivantes sont utilisées :

r=cp,—c, =287.06 Jkg L. K! (1.5)
et
Cy

Pour cet élément fluide, des grandeurs totales peuvent étre définies. Elles correspondent
aux valeurs de température, pression et masse volumique qui seraient atteintes suite a une
décélération isentropique de cet élément fluide jusqu’au repos, c¢’est-a-dire pour u = 0. Ces
grandeurs, notées p;, T; et p;, sont appelées pression totale, température totale et masse
volumique totale. La loi de conservation de I’énergie et la loi de Laplace pour les processus
isentropiques permettent de relier les grandeurs statiques et les grandeurs totales de la maniere
suivante :

T; 1

£=1+ %M2 (1.7)

1 T

— y—
% - <1 + VT/\/P) (1.8)

1 ,\7T

— y—
% - <1 + ’YTM2> (1.9)

1.2 Jets supersoniques

Les caractéristiques des jets supersoniques sont maintenant présentées. Ces jets sont créés
en pratique par une tuyere. L’écoulement a l'intérieur de la tuyere est considéré unidimen-
sionnel et isentropique. Les équations de conservation permettent alors d’écrire la relation de
Rankine-Hugoniot :

aA _
U

ou A correspond a la section variable de la tuyére. Un comportement important en mécanique

(M?—1) du (1.10)

u

des fluides supersoniques découle de cette relation. En effet, pour un écoulement subsonique,
la vitesse croit dans une tuyere convergente et décroit dans une tuyere divergente. Cepen-
dant, l'inverse se produit pour un écoulement supersonique. La vitesse décroit alors dans
une tuyere convergente et croit dans une tuyere divergente. Deux configurations de tuyere
peuvent ainsi permettre I’établissement d’un jet supersonique : les tuyeres convergentes et les
tuyeres convergente-divergentes.
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1.2.1 Tuyere convergente

Une tuyere simplement convergente relie un réservoir au repos possédant une pression p, a
un milieu en sortie de tuyere a la pression ambiante pg. Quand la pression de réservoir est plus
importante que la pression ambiante, elle génere un écoulement dans la tuyere. Le parameétre
important de la tuyere est alors son taux de détente défini comme le rapport entre la pression
de réservoir, également appelé pression génératrice et la pression ambiante. Celui-ci est noté
NPR pour Nozzle Pressure Ratio :

NPR=1Ir (1.11)
Po

Pour un taux de détente égal a 1, il n’y a pas d’écoulement au sein de la tuyere, le fluide
est au repos. Pour un taux de détente supérieur a 1, un écoulement se forme au sein de la
tuyere. L’hypothese d’isentropicité et 1’équation (1.8) nous donnent alors la relation :

5

1 =1

Z_r = (1 + b 5 Mg) K (1.12)
€

ol p. et M, sont la pression et le nombre de Mach a I’éjection, en sortie de tuyere.

Pour un taux de détente suffisamment faible, un jet subsonique est obtenu avec une
augmentation de la vitesse dans la tuyere convergente et une pression en sortie de tuyere
pe égale a la pression ambiante pg, car I'information sur la pression remonte 1’écoulement
en régime subsonique. En augmentant le taux de détente, cependant, une vitesse sonique
est atteinte en sortie de buse, c’est-a-dire M, = 1, avec une pression d’éjection p. toujours
égale a la pression ambiante pg. La relation (1.12) donne alors le taux de détente associé a ce
régime, appelé NPR . :

+1\71
NPR,i; = (%) — 1.893 (1.13)

Lorsque le taux de détente est supérieur a NPR..;, le jet est dit supersonique sous-
détendu. En effet, d’apres la relation (1.10), pour une vitesse en entrée de la tuyere convergente
nulle, la vitesse dans la tuyere augmente jusqu’a atteindre une vitesse sonique, mais ne peut
pas augmenter au dela. Ce régime est ainsi caractérisé par un nombre de Mach d’éjection
M, =1 et par une pression d’éjection p, supérieure a la pression ambiante py dont la valeur
peut étre déduite de 1'équation (1.12) :

it 0
Y+t Pr
_ __ P 1.14
Pe pr< 2 ) NPRuu (1.14)

Ainsi pour un taux de détente supérieur & N PR, la pression d’éjection p. devient
supérieure a la pression ambiante py, et un jet supersonique sous-détendu est créé. Il est
appelé ainsi car la pression du jet n’a pas pu se détendre jusqu’a la pression ambiante pg.
Dans le cas ou la pression d’éjection p. est différente de la pression ambiante py, le jet est dit
non-adapté. Pour caractériser un jet non-adapté, un nombre de Mach parfaitement détendu
M est défini. Celui-ci correspond au nombre de Mach a 1'éjection du jet parfaitement détendu
équivalent, c’est-a-dire du jet fictif adapté qui se serait détendu de maniére isentropique de la
pression d’éjection p, & la pression ambiante py. Son expression résulte de la relation (1.12),
et s’écrit :
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2 a1
M= —— (NPR . 1) (1.15)
v—1

Dans le cas d’un jet non-adapté, la pression en sortie de tuyere p. s’adapte a la pression
ambiante pg a travers un réseau de cellules de chocs. Une illustration de ce réseau est montrée
sur 'image schlieren de la figure 1.1 pour un jet sous-détendu caractérisé par un nombre de
Mach d’¢jection M, = 1 et un nombre de Mach parfaitement détendu M; = 1.5. Cette image
représente le gradient de la densité dans la direction axiale obtenu expérimentalement par

André [2] en moyennant des photographies schlieren.

FI1GURE 1.1 — Image schlieren moyenne d’un jet supersonique sous-détendu caractérisé par
un nombre de Mach d’éjection de M, = 1, un nombre de Mach parfaitement détendu de
M; = 1.5 et un nombre de Reynolds de 105, d’apres André [2].

A partir de la valeur du nombre de Mach parfaitement détendu, les valeurs statiques
de température T}, masse volumique pj, vitesse u; et rayon r; du jet parfaitement détendu
équivalent peuvent étre calculées a ’aide des relations :

T
= (1.16)
1+ M2
Po
== 1.17
Pj TTj ( )

uj = Mj\/rTj (1.18)
41
4(y-1) 1
M}

J

(1.19)

1+ My -1))2
SR IR SRR

Il est & noter que la pression statique en sortie du jet parfaitement détendu équivalent p;
est par construction la pression ambiante pg.

1.2.2 Tuyere convergente-divergente

Afin d’obtenir une vitesse en sortie de buse supérieure a la vitesse du son, une tuyére
convergente-divergente doit étre utilisée. Le parametre important de ce type de tuyere est le
rapport entre la section de sortie et la section au col de la tuyere. La tuyere est dite non-
amorcée lorsque le nombre de Mach au niveau du col est inférieur a 1. Elle est dite amorcée
lorsque la partie convergente de la tuyere permet d’atteindre un nombre de Mach au niveau
du col égal a 1. Dans le cas d’une tuyere amorcée, le fluide continue d’accélérer dans la partie
divergente de la tuyere et peut atteindre une vitesse supérieure a la vitesse du son en sortie.
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1.2. Jets supersoniques

Une tuyere convergente-divergente amorcée générant un jet adapté est considérée. Le
nombre de Mach au col est alors égal a 1 et la pression d’éjection p. est égale a la pression
ambiante pg. La relation (1.10) permet alors, apreés résolution d'une équation du second
ordre, de trouver un nombre de Mach subsonique Mg, inférieur & 1 et un nombre de Mach
supersonique My supérieur a 1. Ce dernier est appelé Mach de fonctionnement de la tuyere
(ou Mach design en anglais). A ces deux nombres de Mach sont associés deux taux de détente,
notés NPR,;, et NPR, respectivement :

~1 71
NPRyy = (1 + VTMgub> (1.20)
1 =1
— y—
NPRy = (1 + %Mﬁ) (1.21)

Cing régimes de fonctionnement peuvent étre atteints en utilisant une tuyere convergente-
divergente. Pour un taux de détente faible, inférieur a la valeur NP Ry, ’écoulement est
subsonique dans toute la conduite. Il accélere dans la partie convergente, puis ralentit dans
la partie divergente. Lorsque le taux de détente est égale a N PRy, I’écoulement accélere
dans la partie convergente et le nombre de Mach au niveau du col est de 1, puis I’écoulement
décélere dans la partie divergente jusqu’a obtenir un nombre de Mach d’éjection M, égal a
Mup. Un jet subsonique est ainsi obtenu en sortie de tuyere.

Pour un taux de détente compris entre les valeurs N PR, et N PRy, la tuyere est amorcée

et trois régimes de fonctionnement sont a distinguer.

e Pour un taux de détente légerement supérieur a N PRg,p, un choc droit se forme au sein
de la partie divergente de la tuyeére. Au travers de ce choc, la vitesse de I’écoulement
devient subsonique et celui-ci ralentit alors dans la partie divergente de la tuyere située
en aval du choc droit. Quant a la pression, elle augmente au travers du choc, et s’adapte
afin d’atteindre la pression ambiante py en sortie de tuyere. Un jet subsonique est alors
obtenu en sortie de tuyere.

e Quand le taux de détente augmente, le choc droit se déplace dans la partie divergente en
direction de la sortie de la tuyere et un régime de fonctionnement ou le choc droit est
sorti de la tuyere est ensuite obtenu. La vitesse en sortie de tuyere est alors supersonique,
et la pression d’éjection p. est inférieure & la pression ambiante py. Ce régime est appelé
régime sur-détendu. La pression en sortie de tuyere s’adapte a la pression ambiante pg a
travers un réseau de cellules de chocs partant des levres de la tuyere. Un jet supersonique
sur-détendu est ainsi obtenu en sortie de tuyere.

e Lorsque le taux de détente atteint NPR,, le réseau de cellules de chocs disparait. Pour
ce point de fonctionnement, la vitesse en sortie de tuyere est supersonique, la pression
d’éjection p, est égale a la pression ambiante py et le nombre de Mach d’éjection est égal
a la valeur M. Ce régime est appelé régime parfaitement adapté.

Pour un taux de détente supérieur a la valeur NPRg, un jet supersonique sous-détendu
avec un nombre de Mach d’éjection égal a M, et une pression d’éjection p. supérieure a
la pression ambiante pg est obtenu. De la méme maniere que pour les jets sur-détendus, la
pression en sortie de la tuyere s’adapte a la pression extérieure au travers d’un réseau de
cellules de chocs.
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Une tuyere convergente-divergente permet ainsi de créer une variété de jets supersoniques
adaptés et non-adaptés.

1.3 Reéseau de cellules de chocs

Lorsque le jet est non-adapté, un réseau de cellules de chocs permet d’adapter la pression
en sortie de tuyere p, a la pression ambiante pg. Les réseaux de cellules de chocs obtenus pour
des jets sous-détendus et sur-détendus sont présentés sur la figure 1.2.

(a) Jet sous-détendu : pe > po

FIGURE 1.2 — Réseau de cellules de chocs pour un jet non-adapté (a) sous-détendu et (b) sur-
détendu; —— onde de compression, - - - onde de détente, = choc de compression, —-—
axe du jet, — direction des lignes de courant et —— couche de mélange du jet.

Pour les jets sous-détendus, présentés sur la figure 1.2(a), la pression en sortie de tuyere p,
est supérieure a la pression ambiante pg et des ondes de détente s’accrochent aux levres de la
tuyere afin d’assurer la continuité de la pression a la frontiere du jet. L’écoulement au travers
de ces ondes est isentropique, ce qui entraine un élargissement du jet en sortie de tuyere. Ces
ondes de détente sont ensuite réfléchies par symétrie au niveau de I’axe du jet. Plus en aval,
les ondes de détente se réfléchissent sur la couche de mélange du jet sous la forme d’ondes
de compression afin que la pression sur la ligne sonique soit égale & pression ambiante. Ce
changement produit également un rétrécissement du diametre du jet. Par la suite, les ondes
de compression se réfléchissent sur ’axe du jet et forment un choc de compression. Enfin, ce
choc se réfléchi sur la couche de mélange du jet sous forme d’ondes de détente, ce qui produit
un agrandissement du diametre du jet. La premiere cellule du réseau est ainsi formée et
I’écoulement a la sortie de cette cellule de choc est semblable a I’écoulement en sortie de buse
avec une pression inférieure a la pression d’éjection p. mais supérieure a la pression ambiante
po. Une nouvelle cellule de choc va ainsi se former jusqu’a ce que la pression a l'intérieur
du jet atteigne la pression ambiante pg. Le jet supersonique se comporte alors comme un
guide d’onde dans lequel ondes de détente et ondes de compression sont piégées. Pour les jets
sous-détendus, présentés sur la figure 1.2(b), la pression en sortie de tuyere p, est inférieure
a la pression ambiante py et un choc de compression se forme au niveau des levres de la buse
afin d’assurer la continuité de la pression a la frontiere du jet. Finalement, les structures des
réseaux de cellules de chocs pour des jets sous-détendus et sur-détendus sont semblables a la
premiere cellule pres.

Le réseau de cellules de chocs se répete jusqu’a ce que la pression a l'intérieur du jet soit
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adapté a la pression ambiante pg. Il est ainsi quasi-périodique, de période égale a la longueur
L des cellules de chocs. Pour estimer cette longueur, deux approches peuvent étre utilisées.
La premiere, proposée par Pack [100], repose sur la méthode des caractéristiques avec des
ondes de compression et des ondes de détente situées dans un guide d’onde formé par ’axe
du jet et la couche de mélange du jet. La seconde approche consiste a faire I’hypothese d’une
structure faible, hypothése qui est valable quand la différence de pression en sortie de tuyere
est assez faible pour pouvoir linéariser les équations de conservation autour de 1’écoulement
parfaitement détendu. Pour un jet axisymétrique, avec une structure faible, et une couche
de mélange infiniment mince située en r = r;, ou 7; est le rayon de jet adapté équivalent,
une solution des équations de perturbation a été proposée par Prandtl [114] puis reprise
par Pack [101] et Tam et Tanna [147]. La formulation retenue ici, pour une perturbation de
pression statique p du jet adapté équivalent, est celle de Tam et Tanna [147] et s’écrit :

p
o= T; AU, (r)cos(kp2) (1.22)
avec
A, = 28r (1.23)
HmPo
et
K 24t (1.24)

:Dj,//\/@—l

oll r et z sont les coordonnées radiale et axiale, A,, et ¥,, sont 'amplitude et la fonction
propre du mode m du guide d’onde formé par le jet, k,, son nombre d’onde et i, est le m™e
zéro de la fonction de Bessel de premiere espece et d’ordre zéro.

En premiere approximation, la longueur des cellules est alors donnée par 27 /k; :

7TD]', /./\/lj2 -1
Ly~ —Y—— ~1.3068D; (1.25)

M1

ou 8 = .M? — 1 et D; = 2r; est le diametre du jet adapté équivalent. La formule (1.25) est
appelée formule de Prandtl.

Un modele plus élaboré, prenant en compte ’épaississement de la couche de mélange, a
été développé par Tam et al. [142]. Il permet de reproduire la diminution de la longueur des
cellules de choc dans la direction axiale.

Par ailleurs, pour un jet sous-détendu issu d’une tuyere convergente ou convergente-
divergente, plusieurs types de réseaux de cellules de chocs peuvent étre observés. Pour un
taux de détente situé entre N PR..;; et 3.8, la réflexion des ondes de compression sur ’axe du
jet est réguliere et le jet adopte alors une structure en diamant comme observé par Donaldson
et Snedeker [45]. Le jet est dit faiblement sous-détendu. Pour un taux de détente supérieur a
3.8, la réflexion des ondes de compression sur I’axe du jet n’est plus réguliere au niveau de la
premiere zone de recompression de la structure de cellules de chocs et un choc droit circulaire
appelé disque de Mach se forme. Ce disque a été obtenu et caractérisé expérimentalement par
Addy [1], Powell [111], Henderson [58] et plus récemment par André et al. [3]. Le jet est alors
considéré comme fortement sous-détendu.
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Chapitre 1. Jets supersoniques impactant une paroi

1.4 Aéroacoustique des jets

Les caractéristiques aérodynamiques des jets supersoniques adaptés et non-adaptés ont
été présentées. Les premiers sont caractérisés par une pression en sortie de tuyere égale a
la pression ambiante et sont crées a l’aide d’une tuyere convergente-divergente. Les jets su-
personiques non-adaptés, quant a eux, sont observés lorsque la pression en sortie de tuyere
pe differe de la pression ambiante pg. Ce type de jets peut étre obtenu soit avec une tuyere
simplement convergente (jet sous-détendu), soit avec une tuyere convergente-divergente (jet
sous-détendu ou sur-détendu). La différence de pression en sortie de buse conduit a I'appa-
rition d’un réseau de cellules de chocs afin que la pression s’adapte a la pression ambiante.
Dans cette partie, 'aéroacoustique des jets subsoniques et supersoniques est discutée. Le
rayonnement di au mélange turbulent est tout d’abord présenté, puis le rayonnement di aux
interactions entre un réseau de cellules de chocs et la turbulence dans les couches de mélange
d’un jet non-adapté est examiné.

1.4.1 Jets subsoniques et supersoniques

Dans le cas des jets subsoniques et des jets supersoniques adaptés, des spectres acoustiques
similaires ont été observés expérimentalement par Panda et Seasholtz [105] et par Tam et
al. [139, 148]. Ces spectres font apparaitre deux composantes acoustiques dues au bruit de
mélange.

La premiere composante de bruit est obtenue pour un angle compris entre 20 et 40 degrés
par rapport a I’écoulement. Elle est caractérisée par une faible corrélation dans la direction azi-
mutale [17]. Le résultat d’une simulation des grandes échelles présenté sur la figure 1.3 permet
de visualiser cette composante. La pression fluctuante d’un jet rond subsonique caractérisé
par un nombre de Mach de 0.9 et un nombre de Reynolds de 1700 [17] y est représentée. La
fréquence de cette premiere composante de bruit est donnée par le nombre de Strouhal, noté
St, égal a :

fD

Ue

St =

~ (.15 — 0.20 (1.26)

ou f est la fréquence, D le diametre de la buse et u. la vitesse d’éjection du jet.

Cette composante basse fréquence est produite a la fin de cone potentiel et plusieurs
mécanismes ont été proposés dans la littérature pour lexpliquer. Tam [136] associe cette
composante a la décroissance d’ondes d’instabilité linéaires preés du cone potentiel. Sandham
et Salgado [121] identifient un mécanisme reposant sur les interactions non-linéaires entre
différents modes d’instabilité. Enfin, Bogey et Bailly [20] relient cette composante a la péné-
tration de structures turbulentes au sein du cone potentiel.

La seconde composante du bruit de mélange dans les jets subsoniques est observée princi-
palement dans la direction radiale, c’est-a-dire a 90 degrés par rapport a I’axe du jet. Elle est
caractérisée par un spectre fréquentiel plus large [148] et une faible corrélation dans la direc-
tion azimutale [17]. Cette composante est due principalement au mélange turbulent au sein
de la couche de mélange. Elle est donc naturellement influencée par le nombre de Reynolds
et notamment le comportement laminaire ou turbulent du jet [17, 23, 64].

22



1.4. Aéroacoustique des jets

FIGURE 1.3 — Représentation instantanée de la vorticité et de la pression fluctuante obtenue
pour un jet subsonique avec un nombre de Mach de 0.9 et un nombre de Reynolds de 1700
par simulation des grandes échelles [17].

1.4.2 Jets supersoniques

Le comportement acoustique des jets supersoniques varie fortement en fonction de leur
nombre de Mach. En effet, un rayonnement d’ondes de Mach peut étre observé si la vitesse
de convection des structures turbulentes au sein des couches de mélange est supersonique. Le
caractere adapté ou non-adapté du jet supersonique revét également une importance parti-
culiere car la présence d’un réseau de cellules de choc conduit a la génération de composantes
de bruit dues aux interactions choc-turbulence.

1.4.2.1 Jets supersoniques adaptés ou non-adaptés

Dans le cas de jets supersoniques, un rayonnement d’ondes de Mach est observé lorsque les
structures turbulentes sont convectées avec une vitesse supérieure a celle du son dans le milieu
ambiant. Ce rayonnement correspond a des ondes de choc attachées aux structures turbulentes
supersoniques. Il est directif et est caractérisé par un spectre fréquentiel large bande. Il a été
étudié expérimentalement [105] et numériquement [93]. Une photographie schlieren d’un jet
supersonique adapté avec un nombre de Mach d’éjection M, = 1.8, présentée sur la figure 1.4,
permet de visualiser ces ondes de Mach.

L’émission d’ondes de Mach peut étre expliquée a 'aide d’une analogie avec une paroi
ondulée se déplacant a la vitesse supersonique u. des structures turbulentes. Sa directivité
est donnée par la formule de Oertel [99] :

¢ = arccos <,/\il > (1.27)

(&
ou ¢ correspond & ’angle par rapport a la direction du jet et M, est le nombre de Mach de
convection des structures turbulentes.

Par ailleurs, pour un nombre de Mach proche de M, = 2, comme c’est le cas pour le jet de
la figure 1.4, la relation (1.27) fournit un angle de propagation de 30 degrés similaire & celui de
la premiere composante de bruit de mélange rayonnant. Cela rend la distinction entre les deux
composantes difficile en champ lointain. Cependant, pour des jets supersoniques adaptés avec
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Chapitre 1. Jets supersoniques impactant une paroi

FIGURE 1.4 — Photographie schlieren [99] d’un jet supersonique adapté & un nombre de Mach
M. =138.

des nombres de Mach proches de M, = 2, Laufer et al. [77] puis Panda et Seasholtz [105] ont
réussi, a I'aide de microphones directionnels, a distinguer ces deux contributions acoustiques
observées a 30 degrés. La premiere composante est émise avant la fin du cone potentiel, et
est due au rayonnement d’ondes de Mach. La deuxiéme composante est produite apres la fin
du cone potentiel, elle est plus basse fréquence et est attribuée au bruit de mélange.

1.4.2.2 Jets supersoniques non-adaptés

Deux composantes de bruit spécifiques sont rencontrées pour les jets supersoniques non-
adaptés. La premiere est le bruit de screech, composante tonale due a une boucle de rétroaction
aéroacoustique. La deuxieéme est le bruit de choc large bande, appelé BBSAN (BroadBand
Shock-Associated Noise). Ces deux composantes sont bien visibles sur le spectre expérimental
de André [2] présenté sur la figure 1.5. Ce spectre a été obtenu pour un jet supersonique sous-
détendu a M; = 1.35 a un angle de 110 degrés par rapport a la direction du jet.

Screech La composante tonale du bruit de choc est appelée screech. Elle résulte d'une
boucle de rétroaction dont le mécanisme, décrit par Powell [112] puis par Raman [115], est
composé de différentes phases. La premiere phase est interne au jet. Il s’agit de la naissance de
structures turbulentes dans la couche de mélange. Par la suite, ces structures, convectées dans
la couche de mélange, traversent les cellules de chocs. Des interactions ont alors lieu entre ces
structures et le réseau de cellules de chocs et des ondes acoustiques sont créées. Ces ondes
se propagent dans toutes les directions, en particulier vers 'amont, ou elles excitent alors la
couche de mélange en sortie de tuyere. Cette excitation est a l'origine de perturbations dans
la couche de mélange qui vont a leur tour produire des structures turbulentes.

La description de ce mécanisme permet d’établir une formule pour prédire la fréquence
du bruit de screech. Les interactions choc-turbulence sont modélisées comme des monopdles
localisés aux extrémités des cellules de chocs. Deux monopoles consécutifs sont déphasés du
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FIGURE 1.5 — Spectre acoustique d’un jet supersonique sous-détendu avec un nombre de Mach
parfaitement détendu de M; = 1.35 et un nombre de Reynolds de 106 [2], obtenu & un angle
de 110 degrés par rapport a la direction du jet : —— screech, bruit de choc large bande.

temps de convection des structures turbulentes de la couche de mélange au travers une cellule
de choc. La période T de la boucle de rétroaction est alors donnée par la somme de deux
temps caractéristiques :
T, = L + L (1.28)
Ue Co
ou L, est la longueur d’une cellule de choc, u. est la vitesse de convection des structures
turbulentes, et ¢y est la vitesse du son a l'extérieur du jet. Le premier temps Lg/u, correspond
au temps de convection des structures tourbillonnaires a travers une cellule de choc et le
deuxieme temps Ls/co au temps de remontée des ondes acoustiques a l'extérieur du jet.
L’équation (1.28) permet d’écrire 1’expression suivante pour la fréquence f; du bruit de

screech :

Ue

fs: Ls(1+Mc)

ou M, = u./cp est le nombre de Mach de convection des structures turbulentes.

(1.29)

Panda et al. [103] ont proposé un modele reposant sur la longueur d’onde d’une onde
stationnaire due a la superposition d’une onde aérodynamique se propageant vers ’aval et
d’une onde acoustique se propageant vers 'amont au sein de la couche de mélange. Cette
longueur d’onde est proche, mais pas identique a la longueur d’une cellule de choc Ls.

Lorsque 'on augmente le nombre de Mach parfaitement détendu M; du jet, la fréquence
du bruit de screech évolue globalement suivant la relation (1.29) mais la structure modale du
screech change. Powell [110] identifia dans les années 1950 quatre modes qu’il appela A, B,
C, et D et Merle [88] remarqua quelques années plus tard que le premier mode A peut étre
lui-méme divisé en deux modes A1l et A2. Ces différents modes sont présentés sur la figure 1.6
en fonction du nombre de Mach parfaitement détendu M. Davies et Oldfield [39, 40] étu-
dierent les champs acoustiques associés a ces différents modes a I'aide de microphones situés
en différentes position azimutales. Trois modes d’oscillations du jet ont ainsi été observés :
les modes Al et A2 sont des modes axisymétriques, les modes B et D sont des modes de bat-
tement et le mode C est un mode hélicoidal. Powell et al. [113] mena une étude strioscopique
et acoustique de ces modes et interpréta les modes de battements B et D comme la somme de
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Chapitre 1. Jets supersoniques impactant une paroi

deux hélices contrarotatives de méme fréquence et de méme amplitude. Par ailleurs, d’apres
la figure 1.6, les modes C' et D sont possibles pour un nombre de Mach parfaitement détendu
proche de M; = 1.65. Plus précisément, Sherman et al. [126] notérent un comportement
hystérétique avec le nombre de Mach parfaitement détendu M; du mode d’oscillations du jet

associé au screech entre les modes C et D.
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FIGURE 1.6 — Evolution de la fréquence fondamentale du bruit de screech en fonction du
nombre de Mach parfaitement détendu M, e données expérimentales de Powell et al. [113].

Bruit de choc large bande (BBSAN) Le bruit large bande émis par les interactions
entre le réseau de cellules de chocs et la turbulence dans les couches de mélange des jets est
appelé bruit de choc large-bande. Il a été identifié pour la premiere fois par Martlew [87].
Comme il comporte des similitudes fortes avec le bruit de screech, notamment en terme
fréquentiel, Martlew supposa que cette composante est également due aux interactions entre
la turbulence et le réseau de cellules de chocs. De plus, un effet Doppler sur la fréquence
a également été détecté. La connaissance du mécanisme lié au bruit de choc large bande,
étudié lors de plusieurs études expérimentales [2, 144, 146], permet de déterminer la fréquence
centrale de ce bruit. Les interactions choc-turbulence sont considérées comme des sources
acoustiques ponctuelles et les directions suivant lesquelles les rayonnements de ces différentes
sources sont en interférence constructives entre elles sont recherchées. Ce modele, proposé par
Harper-Bourne et Fisher [57], fournit la fréquence :

B Nug
Jshock = Ls(1 — M_cos())

ou N correspond au numéro du mode, et ¢ est 'angle mesuré depuis la direction du jet.

(1.30)

1.5 Aéroacoustique des jets supersoniques impactant une pa-

roi

Le cas particulier des jets supersoniques impactant une paroi est considéré dans cette
partie. Dans un premier temps, le cas des jets supersoniques impactant une paroi avec un
angle de 90 degrés sera présenté car la majeure partie de la littérature sur le sujet porte sur
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1.5. Aéroacoustique des jets supersoniques impactant une paroi

cette configuration [5, 69, 158]. Le cas des jets impactant une paroi avec un angle quelconque
sera traité dans un second temps.

1.5.1 Jets supersoniques impactant une paroi avec un angle normal

FIGURE 1.7 — Images schlieren d'un jet rond supersonique sous-détendu a M; = 1.4, im-
pactant une paroi perpendiculaire située a 4D des levres de la buse, d’aprés Buchmann et
al. [25]

Les composantes décrites précédemment pour les jets libres (bruit de mélange, rayonne-
ment d’ondes de Mach, bruit de screech et bruit de choc large bande) peuvent étre observées
pour un jet supersonique impactant. Dans le cas particulier d’une paroi perpendiculaire au
jet, comme il est présenté sur la figure 1.7 pour un jet rond supersonique sous-détendu, un
bruit tonal produit par une boucle de rétroaction aéroacoustique est parfois observé. Cette
boucle a été étudiée par Tam et Norum [143], Norum [97] et Thurow et al. [153] pour des jets
rectangulaires et par Henderson et al. [59] pour des jets ronds. Elle est constituée de deux
étapes et est représentée sur la figure 1.8. Dans la premiere étape, une structure turbulente
de la couche de mélange est advectée de la buse a la paroi. Elle impacte la paroi, ce qui génere
une onde acoustique. Dans la seconde étape, cette onde acoustique remonte en direction de
la buse et vient frapper les levres de la buse, créant a son tour une structure turbulente dans
la couche de mélange.

I
< ondes acoustiques < ”
<

mm ___¢____ ¢ —--&---

__ _structures turbulentes
B & G-

=TT

|

paroi

FIGURE 1.8 — Représentation de la boucle de rétroaction aéroacoustique.
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Chapitre 1. Jets supersoniques impactant une paroi

La fréquence de la composante acoustique de la boucle de rétroaction évolue en dent de
scie avec la distance L entre les levres de la buse et la paroi, comme il a été observé par
Thurow et al. [153] pour des jets rectangulaires et par Krothapalli et al. [72] et Nosseir et
Ho [98] pour des jets ronds. Thurow et al. [153] obtiennent par exemple une fréquence associée
a la boucle de rétroaction qui évolue en dent de scie avec la distance de la buse a la paroi.
Le nombre de Strouhal basé sur la hauteur de sortie de la buse rectangulaire associé a cette
fréquence est alors compris entre 0.2 et 0.25.

Pour des jets adaptés, la boucle de rétroaction est présente pour des distances L/h dans
le cas d’une buse rectangulaire de hauteur h, et pour des distances L/D dans le cas d’une
buse ronde de diametre D, comprises environ entre 1 et 10. Pour des jets non-adaptés, les
propriétés de la boucle de rétroaction évoluent avec le rapport L/h (ou L/D) avec une alter-
nance de zones ou celle-ci se met en place et ol une forte composante tonale est observée sur
les spectres en champ lointain et de zones de silence ol un spectre large bande est obtenu
en champ lointain. Cette alternance a été notamment caractérisée expérimentalement par
Henderson et al. [59]. Plus récemment, pour des jets ronds non-adaptés impactant une paroi,
Risbord et Soria [116] ont étudié les modes d’instabilité du jet associés a cette boucle de
rétroaction aéroacoustique a l’aide de films schlieren et shadowgraph. Ils ont observé notam-
ment la formation et 'oscillation d’un disque de Mach en amont de la paroi. Pour des jets
similaires, Buchmann et al. [25] ont analysé la formation périodique de grandes structures
turbulentes dans la couche de mélange a ’aide d’un systeme schlieren haute résolution. Il est
intéressant de noter que la boucle de rétroaction aéroacoustique est entierement visible dans
leurs visualisations. Les structures turbulentes présentes dans la couche de mélange du jet,
convectées dans la direction aval, ainsi que les ondes acoustiques se propageant a la périphérie
du jet dans la direction amont sont observées. Finalement, Mitchell et al. [89] ont caractérisé
l'oscillation périodique de la couche de mélange pour des jets supersoniques non-adaptés en
utilisant des films schlieren. Malheureusement, les liens entre les différentes caractéristiques
de lécoulement (la formation et loscillation du disque de Mach, la formation périodique
de grandes structures turbulentes dans la couche de mélange et 'oscillation périodique de
la couche de mélange) et la présence d’une boucle de rétroaction aéracoustique ne sont pas
encore clairement connus.

Le mécanisme représenté sur la figure 1.8 pour la boucle de rétroaction aéroacoustique
permet de construire un modele de prédiction des fréquences associées aux modes de rétro-
action aéroacoustique. Ce modele a été proposé par Powell [109], puis repris par Krothapalli
et al. [72], et s’écrit :

N L L
P / a, L (1.31)
f 0

Uc €o
ou u. est la vitesse de convection locale des structures turbulentes, ¢y est la vitesse du son
dans le milieu environnant, N correspond au numéro du mode de la boucle de rétroaction et
p est le déphasage entre ’onde acoustique et les structures turbulentes au niveau des levres
de la buse. Powell [109] soutient que ce déphasage existe car I'impact de 'onde acoustique
sur les levres de la buse et la création d’une structure turbulente dans la couche de mélange
ne sont pas des phénomenes simultanés. Krothapalli et al. [72] ont obtenu expérimentalement
p = 0 pour des jets subsoniques et p = —0.4 pour des jets supersoniques. Le modele définit la
période fondamentale de la boucle de rétroaction aéroacoustique comme la somme du temps
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fOL dl/u. que mettent les structures turbulentes pour étre convectées des levres de la buse a
la paroi, et du temps L/cy nécessaire aux ondes acoustiques créées au niveau de la paroi pour
se propager de la paroi aux levres de la buse.

Le modele de Powell [109] a été simplifié par Nosseir et Ho [98] en considérant une vitesse
de convection moyenne des structures turbulentes < u. > le long du trajet, ce qui permet
d’écrire :

N L L

_ - 1.32
f < Ue > + Co ( )

ol < u. >= au; (avec a ~ 1/2 pour un jet rectangulaire, et o ~ 2/3 pour un jet rond) est
la vitesse de convection moyenne des structures turbulentes, ¢y est la vitesse du son dans le
milieu environnant, et N correspond au numéro du mode de la boucle de rétroaction. Dans
ce modele, le déphasage p est considéré nul.

FIGURE 1.9 — Vitesse totale moyenne d’un jet rond supersonique sous-détendu impactant une
paroi située a 4 rayons des levres de la buse, pour un nombre de Mach parfaitement détendu
M; = 1.56, un nombre de Mach d’éjection M, = 1 et un nombre de Reynolds de 6 x 10%.
Simulation des grandes échelles présentée dans le chapitre 3.

Un modele plus complexe est proposé par Powell [111] dans le cas particulier des jets
non-adaptés, lorsqu'un disque de Mach se forme en amont de la paroi. C’est par exemple le
cas sur la figure 1.9 ot la vitesse moyenne d’un jet rond supersonique sous-détendu impactant
une paroi située a 4 rayons des levres de la buse est représentée. Un disque de Mach entouré
par un choc oblique annulaire est visible dans la premiere cellule du réseau de cellules de chocs
en amont de la paroi. Le modele de Powell [111] consiste alors & considérer la distance entre
les levres de la buse et la paroi comme deux distances distinctes. La premiere correspond a
la distance située en amont du disque de Mach. La vitesse des structures turbulentes y est
subsonique ou supersonique et peut étre approchée par la vitesse des structures turbulentes du
jet libre équivalent. La deuxieme correspond a la distance située en aval du disque de Mach.
La vitesse des structures turbulentes y est subsonique. Finalement, le modele de Powell [111]
s’écrit :

Ntp _Lzs s L (1.33)
f Ucl Uc2 €o

ol u¢) est la vitesse de convection moyenne en amont du disque de Mach, u.o est la vitesse de

convection moyenne en aval du disque de Mach, et s est la distance entre le disque de Mach
et la paroi.
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Pour des distances entre les lévres de la buse et la paroi faibles (L/D < 2.5), Dauptain et
al. [38] ont proposé de négliger le terme (L — s)/u.1 car ils montrérent a I’aide de corrélations
temporelles entre deux points que la propagation de la perturbation aérodynamique entre
les levres de la buse et les bords extérieur du disque de Mach est quasiment instantanée. La
formule suivante peut alors étre trouvée :

N+p:s+As+£ (1.34)
f Uqy €0

ou As est défini par la géométrie du jet pour prendre en compte le trajet des perturbations

entre le disque de Mach et la paroi et u,, correspond a la la vitesse de convection des structures
turbulentes entre le disque de Mach et la paroi. Dauptain et al. [38] ont déterminé le parametre
uq, de leur modele a partir de corrélations temporelles entre deux points.

Un dernier modele a été proposé par Kuo et Dowling [73] dans le cas particulier des jets
non-adaptés, lorsqu’un disque de Mach se forme en amont de la paroi comme sur la figure 1.9.
Kuo et Dowling [73] ont fait I’hypotheése d’une résonance aérodynamique dans la région si-
tuée entre le disque de Mach et la paroi. Ceux-ci ont développé un modele 1-D permettant de
caractériser le déplacement axial du disque de Mach en considérant des ondes acoustiques et
entropiques. A ’'aide de ce modele, en connaissant le champ moyen aérodynamique, une fré-
quence de résonance du déplacement du disque de Mach peut étre calculée. Cette méthode a
permis de retrouver les fréquences tonales de 'expérience de Powell [111] pour des jets super-
soniques sous-détendus impactant une petite plaque. Cependant, le caractere unidimensionnel
de ce modele empéche son application lors de I'apparition d’une boucle de recirculation entre
le disque de Mach et la paroi.

1.5.2 Jets supersoniques impactant une paroi inclinée

L’aéroacoustique des jets impactant un plan incliné a été moins étudiée que celle des jets
impactant une paroi avec un angle normal. Les premieres études expérimentales sur ce sujet
ont porté sur 'aérodynamique et ont été effectuées par Donaldson et Snedeker [45, 46] en
1971, et par Lamont et Hunt [75] en 1980. Des travaux plus récents ont été réalisés par Nakai
et al. [92]. Ils ont étudié les champs moyens et la déformation du réseau de cellules de chocs
causée par la paroi pour différents angles d’impact et ont identifié trois types de réseau de
cellules de chocs en fonction de I'angle d’impact, de la distance entre les levres de la buse et
le mur et du taux de détente. Ceux-ci sont représentés sur la figure 1.10. Le premier type de
réseau de cellules de chocs est visible sur la figure 1.10(a) pour un jet avec un taux de détente
de 1.2 et pour une plaque située en L/D = 2 avec un angle de 45 degrés. Le réseau de type
I présente des caractéristiques similaires au réseau observé sur la figure 1.9 pour un angle
d’impact de 90 degrés, avec un disque de Mach présent au niveau de l'axe du jet entouré
par un choc oblique annulaire. Le réseau est simplement déformé par l'inclinaison du mur.
Ce type de réseau de cellules de chocs est obtenu lorsque I'angle d’impact est proche de 90
degrés, la distance de la buse a la paroi est importante, et le taux de détente n’est pas trop
élevé. Le deuxieme type de réseau de cellules de chocs est présenté sur la figure 1.10(b) pour
un jet avec un taux de détente de 4 et une paroi située au méme endroit que pour le réseau
de type 1. Le disque de Mach est alors créé au niveau de la paroi dans le demi plan ou la
distance des levres de la buse a la paroi est la plus faible et s’étend sur toute la largeur du jet.
L’écoulement entre ce disque de Mach et la paroi est supersonique, ce qui entraine I'apparition
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d’un nouveau choc dans le demi plan ot la distance des levres de la buse a la paroi est la plus
élevé, entre le bord du disque de Mach et la paroi. Le dernier type de réseau de cellules de
chocs est présenté sur la figure 1.10(c) pour un jet avec un taux de détente de 7 et pour une
plaque située en L/D = 2 avec un angle de 30 degrés. Le réseau est fortement déformé et des
ondes de choc sont crées aux endroits ou les couches de mélange du jet impactent la paroi.

(a) Typel (b) Type II (c) Type III

FIGURE 1.10 — (a) Réseau de cellules de type I pour un jet avec un taux de détente de 1.2
et pour une plaque située en L/D = 2 avec un angle de 45 degrés; (b) réseau de cellules de
type II pour un jet avec un taux de détente de 4 et pour une plaque située en L/D = 2 avec
un angle de 45 degrés; (c) réseau de cellules de type III pour un jet avec un taux de détente
de 7 et pour une plaque située en L/D = 2 avec un angle de 30 degrés. Images schlieren de
Nakai et al. [92].

L’aéroacoustique des jets ronds impactant une paroi inclinée a également été étudiée par
Risborg et Soria [116] & aide d’un dispositif de visualisation shadowgraph haute vitesse. Des
cycles d’instabilité semblables & ceux obtenus pour un jet impactant une paroi avec un angle
de 90 degrés ont été retrouvés pour des angles d’impact proches de 90 degrés. Des études
numériques du comportement aéroacoustique de jets ronds impactant une paroi inclinée ont
été menées ces dernieres années par Liu et al. [82], Nonomura et al. [95, 96], Tsutsumi et
al. [155] et Khalighi et al. [68] grace au développement des moyens de calculs et des méthodes
numériques.

Plusieurs composantes spécifiques aux jets ronds impactant une paroi inclinée sont obser-
vées. Nonomura et al. [95], pour un jet rond idéalement détendu impactant une paroi avec
un angle de 45 degrés, pour un nombre de Mach M = 2, mettent en évidence trois sources
de bruit. Le rayonnement de ces sources est représenté sur la figure 1.11. La premier, noté
(i), correspond au rayonnement d’ondes de Mach généré dans la couche de mélange du jet
principal. Le deuxiéme, noté (ii), est créé au niveau de la zone d’impact. Il est caractérisé
par un spectre large bande, une directivité qui dépend de la vitesse d’éjection du jet et un
contenu fréquentiel qui dépend de I’épaisseur de la couche limite au niveau de I'impact. En
effet, Nonomura et al. [95] ont noté que lors de 'augmentation de la distance de la buse a
paroi, la largeur de la couche limite augmente au niveau de la zone d’impact et le spectre
fréquentiel du rayonnement (ii) se décale vers les basses fréquences. Le rayonnement (ii) est
ainsi produit par les fluctuations de pression dues au rayonnement (i) au niveau de la zone
d’impact et semble ainsi caractérisé par une longueur caractéristique égale a la largeur de
la couche limite dans la région d’impact. Enfin, le dernier rayonnement, noté (iii) sur la fi-
gure 1.11, correspond au rayonnement d’ondes de Mach de la couche limite supersonique
située en aval de la zone d’impact.
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FIGURE 1.11 — Pression fluctuante obtenue par une simulation des grandes échelles d’un jet
rond idéalement détendu impactant une paroi avec un angle de 45 degrés, pour un nombre
de Mach M; = 2, d’apres Nonomura et al. [95]

1.6 Etude de stabilité des jets supersoniques

En menant une étude de stabilité grace a un modele de jet avec des couches de mélange
d’épaisseurs finies, Tam et Hu [140] ont recherché des solutions sous la forme d’ondes de
propagation et ont trouvés trois familles de solutions dans le cas d’un jet supersonique. La
premiere famille de solutions correspond aux ondes d’instabilité de Kelvin-Helmholtz. Ces
ondes sont associées a des modes de vorticité du jet. Les deux autres familles de solutions
sont des ondes d’instabilité subsoniques et supersoniques et sont liées a des modes acoustiques
du jet. Ces ondes d’instabilité ont également été obtenues par Berman et Williams [13],
Mack [83] et Sabatini et Bailly [118] a I’aide de différentes études de stabilité. Tam et Hu [140]
ont montré que les modes acoustiques subsoniques du jet sont instables en utilisant pour
I’analyse de stabilité un modele de jet avec des couches de mélange d’épaisseur finie. Les
modes acoustiques subsoniques sont cependant neutres (c’est-a-dire avec un nombre d’onde k
réel) en considérant un modele de jet avec des couches de mélange infiniment minces et non
d’épaisseur finie.

Dans le cas d’un jet supersonique impactant une paroi solide avec un angle de 90 degrés,
une boucle de rétroaction aéroacoustique apparait parfois. L’hypothese de Tam et Norum [143]
pour des jets plans et de Tam et Ahuja [137] pour des jets ronds est que la partie acoustique
de la boucle de rétroaction est pilotée par les modes acoustiques subsoniques du jet adapté
équivalent. Ces modes sont caractérisés par une fréquence angulaire w réelle et, dans le cas
d’un modele de jet avec des couches de mélange infiniment minces, par un nombre d’onde k
réel également.

La partie acoustique de la boucle de rétroaction est ainsi liée aux modes acoustiques
neutres du modele de jet parfaitement détendu équivalent avec des couches de mélange infi-
niment minces. Tam et Norum [143] ont ainsi utilisé un modele de jet 2-D avec des couches
de mélange infiniment minces (vortex sheet model en anglais) afin de caractériser les modes
acoustiques neutres du jet parfaitement détendu équivalent se propageant vers I’amont. De
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la méme maniere, Tam et Ahuja [137] ont écrit un modele de jet rond 3-D avec des couches
de mélange infiniment minces afin de caractériser ces modes.

1.6.1 Jet plan supersonique impactant une paroi avec un angle normal

Pour un jet plan ou un jet rectangulaire avec un grand rapport d’aspect entre la largeur et
la hauteur de la buse, la boucle de rétroaction aéroacoustique peut étre associée a deux modes
d’oscillation du jet. Il s’agit des modes d’oscillation symétrique (ou plan) et antisymétrique
(ou sinueux).

1.6.1.1 Modele de jet avec des couches de mélange infiniment minces

Un jet plan 2-D supersonique idéalement détendu de hauteur h est considéré. Sa vitesse
d’éjection est égale a u;. Ce jet est entouré par deux couches de mélange infiniment minces.
Une représentation schématique d’un mode d’oscillation plan de ce jet est proposée sur la
figure 1.12.

Yy
L.
¢(x,1)
|| ¥
hI Uj A
||
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FIGURE 1.12 — Jet supersonique 2-D entouré par deux couches de mélange infiniment minces.

Les fluctuations de pression se superposant au champ moyen a l'intérieur et a l'extérieur
du jet sont notées pjn: et pest- Le déplacement vertical de la couche de mélange située en
y = h/2 est noté ((x,t). En linéarisant les équations d’Euler compressibles, on trouve le
systeme d’équations suivant :

1 62pe:vt
Ape:vt - a_g 8752

= 0 a 'extérieur du jet

(1.35)

1 62pint 2 62pint
Apint - ? ( o012 ‘|‘Uj 02

> = 0 a l'intérieur du jet
J

ou ap et a; correspondent a la vitesse du son dans le milieu ambiant et dans le jet.

Les conditions aux limites du systeme d’équations (1.35) sont les suivantes au niveau de
la couche de mélange située en y = h/2 :
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Dint = Pext
% — _iape:vt
ot? po Oy (1.36)

9’ ,0% 1 Opint
251225 =
ot? 7 0x2 p; Oy

oll pg correspond a la masse volumique du milieu ambiant et p; est la masse volumique

d’éjection du jet.
Les conditions aux limites du systéme d’équations (1.35) sont les suivantes au niveau de
I’axe du jet, en y =0 :
Pint = 0 pour les modes antisymétriques
1.37
apint ( )
Iy

Le systeme d’équations (1.35) est maintenant fermé. On recherche alors les solutions sous

= 0 pour les modes symétriques

la forme d’ondes de propagation telles que :

Pint(, Y1) pint(y) |
pext(x7 Y, t) = peA:vtA(y) el(kx—wt) (138)
¢(,t) ¢

ol k est le nombre d’onde de ’onde de propagation et w sa fréquence angulaire. Deux relations
de dispersion ont été trouvées par Tam et Norum [143] pour le systéme d’équations (1.35).
Dans le cas d’un mode d’oscillation symétrique du jet, la relation de dispersion s’écrit sous
la forme :

1/2
(w—ujk)?/a? —K*|  pow?
Ek? —w?/a%)lj%m]_ e ([ - - g =0 1)

et dans le cas d'un mode d’oscillation antisymétrique du jet, la relation de dispersion s’écrit
sous la forme :

1/2
(w— ujk:)2/a§ — K2 pow?

(k% —w?/ad) 2 pj(w — ujk)?

—l—l/tan{[(w—ujk:)Q/a? — k] 1/2 h/2} =0 (1.40)

Les deux relations de dispersion (1.39) et (1.40) peuvent étre utilisées pour calculer les
modes acoustiques neutres d’un jet plan supersonique. Ces relations sont appliquées a un
jet supersonique parfaitement détendu provenant d’une tuyere 2-D convergente-divergente
dont le nombre de Mach d’¢jection vaut M; = 1.28 et la hauteur vaut A = 2mm. Les deux
relations de dispersion (1.39) et (1.40) sont calculées dans ’espace des nombres d’onde pour
—15 < kh < 0 et des nombre de Strouhal pour 0 < St < 1.2. Les solutions approchées de ces
deux relations de dispersion dans cet espace sont représentées sur la figure 1.13.
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FIGURE 1.13 — Relation de dispersion des modes acoustiques neutres (a) symétriques et (b)
antisymétriques d’un jet plan supersonique idéalement détendu avec M; = 1.28 et h = 2mm;
x limites basses des modes et — — — k = —w/ay.

La solution approchée de la relation de dispersion (1.39), pour les modes d’oscillation
symétriques du jet, est représentée sur la figure 1.13(a). Trois modes acoustiques neutres sy-
métriques sont visibles et sont notés S1, S2 et S3. La figure 1.13(b) correspond a la solution
approchée de la relation de dispersion (1.40) des modes d’oscillation antisymétriques du jet.
Trois modes sont visibles, ils sont notés Al, A2 et A3. Dans le cas d’un jet plan supersonique
impactant une paroi, ’hypothese faite par Tam et Norum [143] est que les modes d’oscil-
lation du jet associés a la boucle de rétroaction aéroacoustique correspondent a des modes
acoustiques neutres du modele du jet plan adapté équivalent avec des couches de mélange
infiniment minces se propageant en amont dans le jet. Ces modes sont donc associés a des
ondes d’instabilité dont le nombre d’onde k est réel et dont la vitesse de groupe est négative,
c’est-a-dire dw/dk < 0.

La figure 1.13 permet alors de définir une plage de fréquences envisageables par mode
acoustique neutre du modele du jet sur laquelle la vitesse de groupe de 'onde d’instabilité
associée est négative. Pour un écoulement supersonique, ’existence d’ondes d’instabilité se
propageant en amont dans le jet peut paraitre surprenante. Cependant, ces ondes corres-
pondent, comme 'expliquent Tam et Hu [140], & des ondes qui se propagent en amont du jet
a travers la couche de mélange. Pour confirmer cela, ils ont tracé les fonctions propres des
ondes d’instabilité se propageant en amont dans le jet et ont identifié que lorsque le jet est
subsonique, ces fonctions sont confinées dans le jet alors que lorsque le jet est supersonique,
ces fonctions se trouvent également & 'extérieur du jet, permettant ainsi une propagation
dans la direction amont.

Afin de caractériser précisément les plages envisageables pour chaque mode acoustique
neutre du modele de jet sur lesquelles la vitesse de groupe de 'onde d’instabilité associée
est négative en fonction du nombre de Mach du jet idéalement détendu équivalent M,
les limites fréquentielles supérieures de ces plages sont déterminées graphiquement sur les
figures 1.13(a) et 1.13(b). Les limites inférieures de ces plages envisageables, en revanche,
peuvent étre calculées. En effet, en utilisant les relations de dispersion (1.39) et (1.40), on
remarque que les limites inférieures des plages envisageables se trouvent sur la droite définie
par la relation :
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k- = =0 (1.41)

Lorsque le nombre d’onde k tend vers la valeur —w/ag, les premiers termes des équa-
tions (1.39) et (1.40) tendent vers I'infini et donc nécessairement, les deuxiemes termes doivent
également tendre vers 'infini afin de vérifier I’égalité. Pour les modes d’oscillation symétriques
du jet, 'argument de la fonction tangente doit ainsi étre égal a :

s

) 1/2
[(w —uik)” /<:2] g _n—1 (1.42)

Le nombre de Strouhal des limites basses des modes d’oscillation symétriques du jet peut
alors étre trouvé a l'aide des relations (1.41) and (1.42). II vaut :

n—1

9 1/2
<<1 + uj/ao) 1)
Ui\ — 5 — 3

(Zj ag

Stsym = (143)

ol n est le numéro du mode symétrique. Par exemple, n = 1 permet de trouver la limite
basse du mode S1.

De la méme maniere, pour les modes d’oscillation antisymétriques du jet, la relation
suivante doit étre vérifiée :

1/2
[7@ —uik)’ k] h_n-1j2 (1.44)

3 =
: ™
a]

Les relations (1.41) et (1.44) permettent alors de trouver les limites basses des modes
d’oscillation antisymétriques du jet :

n—1/2

Stanti = 12 (145)
(1 +uj/ag)* 1
Y\TTa2 T &
j 0

ou n est le numéro du mode antisymétrique. Les valeurs des limites inférieures des plages
envisageables trouvées a I’aide des relations (1.43) et (1.45) sont représentées sur la figure 1.13.

Les plages des modes acoustiques neutres du modele de jet pour lesquelles la vitesse de
I’onde d’instabilité associée est négative sont a présent déterminées et représentées sur la fi-
gure 1.14 pour les deux premiers modes symétriques et antisymétriques en fonction du nombre
de Mach du jet équivalent M. Les fréquences tonales de la boucle de rétroaction aéroacous-
tique obtenues expérimentalement par Tam et Norum [143] pour un jet froid supersonique
idéalement détendu impactant une paroi avec un angle normal, et avec un nombre de Mach
variant de 1.15 a 1.70, sont également représentées. La nature plane ou sinueuse des modes
d’oscillation du jet associés a ces fréquences a été étudiée par Tam et Norum [143] & aide
d’une source de lumiere stroboscopique. La nature trouvée est en accord dans tous les cas
avec leurs placements dans les bandes de fréquence S1 et Al.
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FI1GURE 1.14 — Plages de fréquences envisageables pour les deux premiers modes symétriques
en gris clair et antisymétriques en gris foncé; e fréquences tonales de la boucle de rétroaction
aéroacoustique obtenues expérimentalement par Tam et Norum [143] dans le cas d’un jet
froid.

1.6.1.2 Caractérisation des modes

Pour un jet plan supersonique impactant, afin de caractériser la nature du mode d’oscilla-
tion associé a une fréquence tonale de la boucle de rétroaction aéroacoustique, I’approche de
Thomas et Prakash [151] peut étre suivie. Pour cela, les interspectres des vitesses fluctuantes
longitudinale et transversale obtenus en deux points situés de part et d’autre du jet sont
calculés. L’interspectre des signaux de fluctuations de la vitesse longitudinale ' et l'inter-
spectre des signaux de fluctuations de la vitesse transversale v’ sont notés respectivement p,,
et pyy. Les amplitudes |pyy| et |pyy|, les cohérences Cy,, et Cyy et les phases ¢y, et ¢y des
interspectres sont alors examinées. A la fréquence de la boucle de rétroaction aéroacoustique,
une cohérence proche de 1 est atteinte car les perturbations aérodynamiques sont cohérentes
de part et d’autre du jet. Cependant, ces perturbations sont en phase ou non de part et
d’autre du jet, ce qui permet de classer le mode en fonction de sa nature plane ou sinueuse.
En effet, si v/ est symétrique, c’est-a-dire si la phase ¢, = 0, et que v’ est antisymétrique
avec ¢y, = =+, il s’agit d’'un mode plan ou variqueux. A contrario, si v’ est antisymétrique
et v/ est symétrique, le mode est dit sinueux ou de battement. Un exemple de mode sinueux
obtenu par simulation des grandes échelles est présenté sur la figure 1.15 pour un jet rectan-
gulaire supersonique adapté impactant une paroi avec un angle normal, pour un nombre de
Mach d’éjection de 1.28 et un nombre de Reynolds de 5 x 10%. La figure 1.15(a) propose une
représentation instantanée de la masse volumique a un temps de référence. Le jet apparait
ondulé, de forme '~’. Il apparait sur la figure 1.15(b) avec une forme '’ et revient a sa forme
originale sur la figure 1.15(c). Des ondes acoustiques sont visibles et sont déphasées de 180
degrés de part et d’autre du jet. Ainsi, la présence d’une boucle de rétroaction aéroacoustique
entre la buse et la paroi est visible. Cette boucle possede une période fondamentale T et est
associée a un mode d’oscillation sinueux du jet.
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FI1GURE 1.15 — Représentation instantanée de la masse volumique obtenue par un jet super-
sonique rectangulaire adapté impactant une paroi avec un angle normal, pour un nombre de
Mach d’éjection de 1.28 et un nombre de Reynolds de 5.10%; simulation des grandes échelles
présentée dans le chapitre 4; T est la période fondamentale du mode sinueux.

1.6.2 Jet rond supersonique impactant une paroi avec un angle normal

Pour un jet rond, un grand nombre de modes d’instabilité ont été observés expérimenta-
lement par Risborg et Soria [116] et par Panda [102].

1.6.2.1 Modéele de paroi infiniment mince d’un jet rond
Un jet rond 3-D supersonique idéalement détendu de rayon r; est considéré. Sa vitesse

d’éjection est prise égale a u;. Ce jet est entouré par une couche de mélange infiniment mince.
Une représentation schématique d’un mode plan de ce jet est proposée sur la figure 1.16.
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FIGURE 1.16 — Jet supersonique rond entouré par une couche de mélange infiniment mince.

Les fluctuations de pression se superposant au champ moyen a l'intérieur et a 'extérieur
du jet sont notées p;ns et peqt. Le déplacement vertical de la couche de mélange située en r = r;
est appelé ((z,t). En linéarisant les équations d’Euler compressibles, le systéme d’équations

suivant est trouvé :
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1 azpe:vt
Ape:vt - a_g 8752

= 0 a 'extérieur du jet

(1.46)

1 (8°p; & pi
Apint _ ? ( Dint + u2 Dint

: = 0 a l'intérieur du jet
2 J 2 >
; ot 0z

oll ag et a; correspondent a la vitesse du son dans le milieu ambiant et dans le jet.
Les conditions aux limites du systeme d’équations (1.46) sont les suivantes au niveau de
la couche de mélange située en r = r; :

Dint = Pext
& — _iape:vt
ot? po Or (1.47)

¢ P 1 Opm

ot? +uj@ N _pj or

ou po correspond a la masse volumique du milieu ambiant et p; est la masse volumique

d’éjection du jet.
Le systeme d’équations (1.46) est alors fermé. On recherche les solutions sous la forme
d’ondes de propagation telles que :

pint(ra Z, 67 t) p;nt(r) )
Peat(r, 2,0,8) | = | pent(r) | e/hzrnd=et) (1.48)
((z,0,t) ¢

ou n est un entier relatif, k est le nombre d’onde de 'onde de propagation, et w correspond
a sa fréquence angulaire.

Le systeme d’équations (1.46) a été notamment résolu par Tam et Ahuja [137] et la relation
de dispersion suivante est trouvée :

HY (nyr;) o %
Jp(n_r;)=2 22 2 _J(n-r;) =0 1.49
1/2
ot ny = (w?/ad — k)2 n_ = |(w— ujk:)Q/a? - k2] et C = w/(kag). Jp est la fonction

de Bessel de premiere espece et d’ordre n et H! est la fonction de Hankel de premiére espece
et d’ordre n.

Dans le cas d’un jet rond supersonique impactant, ’hypothese faite par Tam et Ahuja [137]
est que les modes d’oscillation du jet associés a la boucle de rétroaction aéroacoustique cor-
respondent a des modes acoustiques neutres du modele du jet rond adapté équivalent avec
des couches de mélange infiniment minces se propageant en amont dans le jet. Ces modes sont
donc associés a des ondes d’instabilité dont le nombre d’onde k et la fréquence angulaire w
sont réels. Sous ces hypotheses, la relation de dispersion (1.49) peut se réécrire sous la forme :

K, 1(|€1al) +Kn+1(|5+a|)+ C?e_|

€4 | Tn(IE- ) K, (€ al) (aoC/a; —./\/lj)2

[Jn-1(l&=al) = Jnra([-a])] =0
(1.50)
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olt &4 = |C? — 1|2 ¢ = |(apC/aj — M;)? —1]'/2 et a = kr. K,, est la fonction de Bessel
modifiée d’ordre n.

La relation de dispersion (1.50) peut étre utilisée pour calculer les modes acoustiques
neutres d’un jet rond supersonique. Cette relation est appliquée a un jet supersonique pro-
venant d’une tuyere simplement convergente, avec un nombre de Mach adapté équivalent
M; = 1.56 et un rayon de sortie rg = lmm. La relation de dispersion (1.50) est calculée
dans I'espace des nombres d’onde pour —15 < kD; < 0 et des nombres de Strouhal pour
0 < St < 1.2. Les solutions approchées pour les modes d’oscillation axisymétrique (pour
n =

0) et pour les modes d’oscillation hélicoidaux (pour n = 1) sont affichées sur la fi-

gure 1.17.
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FIGURE 1.17 — Relation de dispersion des modes acoustiques neutres (a) axisymétrique et (b)
hélicoidaux du jet rond idéalement détendu équivalent & un jet issue d’une tuyere convergente
avec M; = 1.56 et 79 = Imm; x limites basses des modes et — — — k = —w/ag.

Quatre modes acoustiques neutres axisymétriques sont visibles sur la figure 1.17(a) et
sont notés S1, S2, S3 et S4. La figure 1.17(b) correspond aux modes acoustiques neutres
hélicoidaux. Quatre modes sont visibles, ils sont notés H1, H2, H3 et H4. Pour un jet rond
supersonique impactant une paroi, ’hypothése de Tam et Ahuja [137] est que les modes
d’oscillation du jet associés a la boucle de rétroaction aéroacoustique correspondent a des
modes acoustiques neutres du modele du jet rond adapté équivalent avec des couches de
mélange infiniment minces se propageant en amont. Ces modes sont ainsi associés a des
ondes d’instabilité dont la vitesse de groupe est négative, c’est-a-dire dw/dk < 0. Comme
dans le cas d’un jet rectangulaire, on peut remarquer une plage de fréquences envisageables
par mode acoustique neutre du modele du jet sur laquelle la vitesse de groupe de l'onde
d’instabilité associée est négative. Ces plages de fréquences envisageables sont déterminées a
I’aide du méme procédé que pour un jet rectangulaire et sont représentées sur la figure 1.18
en fonction du nombre de Mach du jet adapté équivalent.

1.6.2.2 Caractérisation des modes

Plusieurs modes d’instabilité pour un jet rond supersonique impactant une paroi ont
ét¢ identifiés par Risborg et Soria [116] et par Panda [102]. Les premiers ont identifié trois
principaux modes d’instabilité pour des jets ronds supersoniques sous-détendus impactant
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FIGURE 1.18 — Plages de fréquences envisageables pour les quatre premiers modes (a) axisy-
métriques et (b) hélicoidaux en fonction du nombre de Mach du jet adapté équivalent et du
nombre de Strouhal.

une paroi en faisant varier 'angle d’impact entre 60 et 90 degrés, la distance de la buse et la
paroi entre 2D et 3D et le taux de détente entre 3 et 5.

Le premier mode, observé par Risborg et Soria [116] pour un jet supersonique impactant
une paroi située a 2D des levres de la buse avec un angle de 90 degrés, et pour un taux
de détente de 5, est appelé mode de pulsation axiale (azially pulsing mode en anglais). La
figure 1.19 montre ce mode d’instabilité a ’aide d’une série d’images shadowgraph effectuées
4 5 x 10° images par seconde. Dans ce cas, un disque de Mach situé dans la premiere cellule
de choc oscille selon I'axe du jet. Risborg et Soria [116] trouvent que la distance entre les
levres de la buse et le premier choc oscille alors de 'ordre de 10%.

t=0ps t=2us t=4us t=6us t=8us t=10us
{ \ '

_.' “. 0 —.b 'i o -\ .j " —Il ' " —L : W _I -

t=12us t=14pus t=16ps t=18us t=20pus t=22us

Fi1cURE 1.19 — Images shadowgraph montrant le cycle complet d'un mode de pulsation axiale
pour un jet rond impactant une paroi située en 2D avec un angle normal, et pour un taux de
détente de 5, d’apres Risborg et Soria [116].

Le deuxieme mode est appelé mode d’'impact hélicoidal (helical impinging mode en an-
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glais). Il correspond a 'oscillation d’un disque de Mach situé en aval de la premiere cellule de
choc. Ce mode est visible sur la figure 1.20 & I'aide de clichés shadowgraph & 1 x 10° images
par seconde obtenus par Risborg et Soria [116] pour un jet supersonique impactant une paroi
située a 2D des levres de la buse avec un angle de 90 degrés, et pour taux de détente de
4. L’oscillation du disque de Mach est hélicoidale et un anneau est observé sur les images
shadowgraph. Cet anneau correspond au disque de Mach complet soumis & une déformation
hélicoidale, le shadowgraph ne donnant pas une coupe de 1’écoulement mais 'intégrale de
celui-ci suivant la direction du dispositif optique.

t=20ps t=24ps t=28us t=32us t=36us

F1cURE 1.20 — Images shadowgraph montrant le cycle complet d’un mode d’impact hélicoidal
pour un jet rond impactant une paroi située en 2D avec un angle normal, et pour un taux de
détente de 4, d’apreés Risborg et Soria [116].

Enfin, le troisieme mode est appelé mode de battement axial (azially flapping mode en
anglais). Il correspond & un battement axial d’un disque de Mach situé en amont de la paroi.
La figure 1.21 présente un cycle complet de ce mode & l'aide de clichés shadowgraph & 1 x 106
images par seconde obtenus par Risborg et Soria [116] pour un jet supersonique impactant
une paroi située a 3D des levres de la buse avec un angle de 90 degrés, et pour un taux
de détente de 3. Ce mode est proche du mode de pulsation axiale a la différence que ce
n’est pas le réseau de cellules qui oscille mais un disque de Mach venant se former en amont
de la paroi. Par ailleurs, une particularité visible dans la série d’images shadowgraph de la
figure 1.21 est la présence d’un choc droit entre la premiére cellule de choc et le disque de
Mach situé en amont de la paroi. Ce choc apparait a ¢ = 21us puis se déplace en aval du
jet durant toute la période du mode de battement axial avant de disparaitre entre ¢t = 15us
et t = 18us. Ce phénomeéne d’apparition et de disparition du choc est appelé shock splitting
en anglais par Panda [102]. Lors de la translation axiale de ce choc droit, celui-ci passe de
faiblement sous-détendu & l’endroit de son apparition a fortement sous-détendu a l’endroit
de sa disparition.
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t=18us t=21pus t=24pus t=2Tpus t=30us t=33us

FI1GURE 1.21 — Images shadowgraph montrant le cycle complet d'un mode de battement axial
pour un jet rond impactant une paroi située en 3D avec un angle de 90 degrés, et pour un
taux de détente de 4, d’apres Risborg et Soria [116].

1.6.3 Jet impactant une paroi avec un angle quelconque

Expérimentalement, Risborg et Soria [116] ont observé pour un jet rond supersonique sous-
détendu impactant une paroi située en 2D avec un angle de 60 degrés un mode d’instabilité
appelé mode de flexion/battement (bending/flapping mode en anglais). Un cycle complet de
ce mode est représenté sur la figure 1.22 & l'aide de clichés shadowgraph a 1 x 10° images
par seconde. Ce mode est proche d’un mode de battement axial d’un jet impactant avec un
angle normal. En effet, il y a formation d’un disque de Mach en amont de la paroi qui oscille
axialement au cours du temps dans le demi-plan ou la distance des levres de la buse a la paroi
est la plus grande. Cependant, ce disque de Mach parait contraint et immobile dans l'autre
demi-plan, conduisant & une flexion du disque de Mach au cours du temps.
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t=1bus t=18us t=21pus t=24pus

Ficure 1.22 — Images shadowgraph montrant le cycle complet d’un mode de
flexion /battement pour un jet rond impactant une paroi située en 2D avec un angle de
60 degrés et avec un taux de détente de 4.5, d’apres Risborg et Soria [116].
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Chapitre 2

Simulations et méthodes
numériques

Ce chapitre présente les différentes méthodes numériques de la littérature permettant de
simuler un jet supersonique instationnaire impactant une paroi inclinée en compressible. Pour
chaque méthode, son principe, ses qualités, ses défauts et enfin son colit de calcul sont exposés.
En particulier, les différentes méthodes numériques utilisées dans le cadre de ce mémoire sont
présentées.

Trois codes de résolution numériques des équations de Navier-Stokes instationnaires com-
pressibles ont été développés lors de cette these. Le premier code est écrit pour une géométrie
cartésienne et permet la simulation d’un jet plan supersonique impactant une paroi avec un
angle normal. Le deuxieme code dérive du premier, mais deux maillages cartésiens sont alors
utilisés afin de permettre la simulation d’un jet plan supersonique impactant une paroi avec
un angle quelconque. Enfin, dans le dernier code, un systeme de coordonnées cylindriques
est utilisé afin de simuler un jet rond supersonique impactant une paroi avec un angle nor-
mal. Ce chapitre s’attache ainsi a présenter les différentes méthodes numériques employées
dans ces trois codes de résolution. Certaines sont communes aux trois codes comme 'inté-
gration temporelle et certaines sont spécifiques & un code particulier comme I’interpolation
Lagrangienne.

2.1 Différentes approches de la simulation en mécanique des
fluides

2.1.1 Simulation numérique directe (DNS)

La simulation numérique directe (DNS pour Direct Numerical Simulation en anglais)
consiste en la résolution numérique de toutes les échelles de la turbulence. Les grandes échelles
correspondent a la taille des plus grands tourbillons porteurs de I’énergie cinétique turbulente.
La taille de ces tourbillons est de ’ordre de grandeur de I’échelle intégrale Ly. La division des
grands tourbillons en tourbillons plus petits conduit alors & un transfert d’énergie des grandes
échelles vers les petites échelles. La cascade d’énergie se poursuit jusqu’a ’échelle de Kolmo-
gorov l,, ot I’énergie cinétique turbulente est dissipée par viscosité moléculaire. Ainsi, la plus
petite échelle a résoudre dans une simulation numérique directe est 1’échelle de Kolmogorov.
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Le nombre de points nécessaires dans une direction de ’espace est par conséquent propor-
tionnel au rapport Ly /l,. Pour une turbulence homogene isotrope, Bailly et Comte-Bellot [8]
évaluent ce rapport comme :

% x Wfifl/zl = Rei/;1 (2.1)
n v, €
ou € est le taux de dissipation de I'énergie cinétique turbulente, Rer, est le nombre de
Reynolds basé sur ’échelle intégrale et vy est la viscosité cinématique du fluide ambiant.
Pour une simulation 3-D, le nombre de points du maillage évolue donc en Re%/ . Cette
évolution en fonction du nombre de Reynolds constitue la principale limitation de la simula-
tion numérique directe. Le nombre de Reynolds doit en effet rester faible pour que le nombre
de points de maillage soit acceptable. En particulier, dés que le nombre de Reynolds dépasse
une valeur de 10%, le calcul devient trés important en terme de mémoire et de temps CPU.
Ainsi, un certain nombre de jets turbulents a bas nombre de Reynolds ont été effectués ces
quinze derniéres années par simulation numérique directe. En 2000, Freund et al. [52] ont
simulé un jet supersonique avec un nombre de Mach de 1.92 et un nombre de Reynolds de
2000. Un an plus tard, Freund [50] a effectué la simulation numérique directe d’un jet subso-
nique turbulent & un nombre de Mach M; = 0.9 et un nombre de Reynolds 3600. En 2012,
Sandberg et al. [120] ont calculé par simulation numérique directe des jets dont le nombre
de Mach est compris entre 0.46 et 0.84 et dont le nombre de Reynolds est de 7670. Enfin, en
2014, Biihler et al. [26] ont effectué la DNS d’un jet subsonique turbulent & un nombre de
Mach de 0.9 et un nombre de Reynolds de 18100.

2.1.2 Simulation des grandes échelles (LES)

La simulation des grandes échelles (LES pour Large Eddy Simulation en anglais) repose
sur une séparation entre grandes et petites échelles au sein d’un écoulement. Une longueur de
référence appelée longueur de coupure est choisie afin de séparer ces deux échelles. Les grandes
échelles, dont la taille est supérieure a cette longueur de coupure, sont appelées échelles
résolues et les petites échelles, plus petites que cette longueur de coupure, sont appelées
échelles de sous-maille et sont prises en compte par un modele de sous-maille. Cette séparation
d’échelles peut étre formulée grace a l'utilisation d’un filtrage passe-bas. Ce filtrage s’écrit a
I’aide d’un produit de convolution. Par la suite, nous noterons u la partie filtrée de u par le
produit de convolution.

Pour un écoulement compressible, le filtrage au sens de Favre est utilisé afin d’écrire les
équations sous une forme plus compacte. Ce filtrage est défini de la fagon suivante [48] :

(2.2)

U=

S

ou U est la valeur de u filtrée au sens de Favre.

La décomposition u = 4 + u” est alors injectée dans les équations de Navier-Stokes. On
obtient alors le tenseur des échelles de sous-maille regroupant tous les termes ne dépendant
pas exclusivement des grandes échelles. Il se décompose de la maniere suivante [119] :

7;]' = ,C@'j + Cij + Rij (2.3)
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Cette décomposition est appelée décomposition de Léonard ou décomposition triple. Le

premier terme, L;; = — < p(u;u; — 1;uj) >, est le tenseur de Léonard. Il met en évidence les
interactions entre les grandes échelles. Le second, C;j = — < p(t;uf + u;1i;) >, est le tenseur

des termes croisées. Il caractérise les interactions entre les grandes et les petites échelles.
Le troisieme, R;; = —pu/é’u\;-’ , est le tenseur des contraintes de Reynolds de sous-maille. Il
représente les interactions entre échelles sous-maille et leurs effets sur les grandes échelles
résolues.

Afin d’obtenir un modele de sous-maille purement dissipatif, I’échelle de Taylor A, [14]
doit étre résolue dans une LES. Le nombre de points nécessaire dans une direction de ’espace
est alors proportionnel au rapport Ly/\,. Pour une turbulence homogene isotrope, Bailly et

Comte-Bellot [8] montrent que ce rapport varie comme :

— x Re L (2.4)
Pour une simulation 3-D, le nombre de points du maillage évolue dans ce cas en Rei/f 2,
L’évolution du cotit de calcul avec le nombre de Reynolds est donc moins importante pour
une LES que pour une DNS grace a la séparation entre les grandes échelles qui contiennent
I’énergie turbulente et les petites échelles qui la dissipent. La LES a été utilisée par exemple
par Tsutsumi et al. [95] pour la simulation d’un jet rond supersonique impactant une paroi
inclinée, par Bogey et Bailly [17, 20, 21] pour la simulation 3-D de jets transitionnels et
turbulents & des nombres de Mach de 0.9, ou encore par de Cacqueray et al. [43] pour simuler
un jet supersonique sous-détendu avec un nombre de Mach parfaitement détendu M; = 3.3.

2.1.3 Equations de Navier-Stokes Moyennées (RANS)

La méthode RANS (Reynolds Averaged Navier-Stokes Simulation en anglais) consiste a
appliquer la décomposition de Reynolds aux équations de Navier-Stokes afin de séparer la
moyenne statistique de I’écoulement et sa composante aléatoire dont la turbulence fait partie.
Les équations de Navier-Stokes moyennées obtenues forment un systeme ouvert et un modele
de turbulence est considéré afin de fermer ce systeme. Cette approche a été initialement
développée afin de calculer de maniére robuste des écoulements stationnaires (RANS) et
a été ensuite étendue aux écoulements instationnaires périodiques (URANS pour Unsteady
Reynolds Averaged Navier-Stokes Simulation en anglais). L’avantage de la méthode RANS
par rapport aux méthodes DNS et LES réside dans le fait que la turbulence n’est pas résolue
et donc que ’échelle de coupure peut étre significativement plus large que pour une DNS
ou une LES. Cette méthode est ainsi relativement peu coliteuse et est beaucoup utilisée
en mécanique des fluides numérique (CFD pour Computational Fluid Dynamics en anglais)
dans l'industrie. Le modele de turbulence k — e [78] est souvent employé. Il introduit une
équation régissant 1’évolution de I’énergie cinétique turbulente £ et une équation pour le taux
de dissipation de I’énergie cinétique turbulente e. Il s’agit ici d’un modele a deux équations
de transport mais des modeles a une seule équation de transport existent aussi comme celui
de Spalart-Allmaras [129].

Les méthodes URANS peuvent simuler des phénomenes instationnaires périodiques comme
le phénomene de screech pour des jets supersoniques. Ce phénomene a ainsi été étudié par
Shen et Tam [125] et par Li et Gao [81] pour des jets sous-détendus avec un nombre de
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Mach variant entre 1.05 et 1.4. Les modes axisymétriques Al et A2, le mode de battement
B et le mode hélicoidal D ont été reproduits avec succes dans ces travaux. Cependant, les
méthodes RANS échouent a décrire des écoulements dans lesquels les effets des mécanismes
instationnaires jouent un role important comme pour le décrochage d’une aile d’avion ou
I'intermittence de la boucle de rétroaction aéroacoustique au sein d’'un jet supersonique im-
pactant qui sera considérée dans les chapitres 3 et 4.

2.1.4 Approches hybrides (DES)

L’approche hybride (DES pour Detached Eddy Simulation en anglais) couple les approches
URANS et LES. En proche paroi ou lorsque les échelles de la turbulence sont plus petites
que la taille locale de la maille, la méthode RANS est utilisée. A I'inverse, lorsque les échelles
de la turbulence sont plus grandes que la longueur de quelques mailles locales, la LES est
employée car la turbulence peut alors étre résolue. La DES est par exemple intégrée au code
elsA (Ensemble Logiciel de Simulation en Aérodynamique), développé de maniére conjointe
par PTONERA (Office National d’Etudes et de Recherches Aerospatiales) et le CERFACS
(Centre Européen de Recherche et de Formation Avancée en Calcul Scientifiques) pour des
applications industrielles en aéronautique.

2.2 Meéthodes numériques pour la simulation des grandes échelles

Dans ce travail de these, 'approche LES est choisie pour la résolution des équations
de Navier-Stokes compressibles instationnaires. Les différentes méthodes numériques rete-
nues pour effectuer les LES sont présentées dans cette partie. Les propriétés des méthodes
numériques utilisées sont trés importantes en aéroacoustique numérique (CAA pour Com-
putational AeroAcoustics en anglais) car les fluctuations acoustiques sont généralement de
plusieurs ordres de grandeur plus faibles que les fluctuations aérodynamiques.

2.2.1 Différenciation spatiale

Les méthodes de différenciation spatiale permettent de calculer les dérivées des flux eulé-
riens et visqueux des équations de Navier-Stokes. Dans ce qui suit, dans un souci de simplicité,
le maillage est supposé mono-dimensionnel avec un pas de discrétisation Az constant. La qua-
lité des méthodes de différenciation peut alors étre caractérisée dans I'espace de Fourier. Cette
approche a été utilisée par Lele [79], Tam et Webb [149] et Colonius et Lele [32], entre autres.
La méthode des différences finies explicites est retenue dans le cadre de cette these. La dérivée
du flux £ au point x( est ainsi approchée par :

N
OL(xo) 1 S a;L(zo + jAT) (2.5)

ol les a; sont les coefficients du schéma aux différences finies, et M et N sont les coefficients
liés au support du schéma.

La transformée de Fourier de I’équation (2.5) permet de trouver le nombre d’onde effectif
k* du schéma :
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N
k*Ax = —i Z ajeThAT (2.6)
=M

Pour les points intérieurs du maillage, le support de discrétisation est centré, avec M =
—N et a_; = aj, afin d’obtenir un schéma non dissipatif. L’erreur de phase est alors directe-
ment donnée par k*Ax —kAx. Tam et Webb [149] ont ainsi introduit des schémas de différen-
ciation spatiale dit DRP (Dispersion-Relation-Preserving en anglais) adaptés spécifiquement
a la CAA en cherchant & minimiser 'erreur de phase et donc la dispersion de ses schémas.
Cependant, les différences finies ne résolvent pas les oscillations maille-a-maille [150, 162].
Ces oscillations risquent de déstabiliser les simulations et de venir perturber les fréquences
résolues par recouvrement spatial. Une solution consiste alors a appliquer un filtre passe-bas
dont le nombre d’onde de coupure coincide avec celui de la limite de résolution des différences
finies.

Dans les codes de résolution développés lors de cette these, au centre du domaine, la
différenciation spatiale est effectuée a l'aide des schémas centrés optimisés sur 11 points
d’ordre 4 de Bogey et Bailly [16], appelés FDollp. Les coefficients de ce schéma vérifient
a_; = —a,; et leurs valeurs sont données en annexe A. La dispersion de ce schéma est présenté
sur la figure 2.1(b) en fonction du nombre d’onde kAz. On constate que ce schéma est ainsi
A lorigine d’erreur de dispersion inférieure & 7 x 107> sur lintervalle kAz € [0,7/2]. La
dispersion de ce schéma a en effet été minimisée sur cet intervalle.

. (a) Dissipation (b) Dispersion
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FIGURE 2.1 — Schémas de différences finies centrés de Bogey et Bailly [16] et décentrés de
Berland et al. [12]. Erreur de (a) dissipation et de (b) dispersion en fonction du nombre
d’onde kAx : —— schéma centré FDollp, — — — schéma décentré FDo010d, —-—
schéma décentré FDo19d, —— schéma décentré FDo28d, — sk — schéma décentré FDo37d
et — > — schéma décentré FDo46d.

Aux bords du domaine, les schémas de différenciation spatiale centrés ne peuvent pas étre
utilisés dans la direction perpendiculaire et les schémas sur 11 points décentrés d’ordre 4 de
Berland et al. [12] sont utilisés. Ces schémas sont notés FDoGDd ou G et D correspondent
au nombre de points a gauche et a droite du point xg considéré. La dérivée du flux £ au point

xo & l'aide de ce schéma décentré est alors exprimée par :
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OL(z0) 1 <~ .
- Ar Z a; L(xo + jAx) (2.7)

j=—G

Les valeurs a; des coefficients des schémas décentrés utilisés sont données en annexe A.
Les erreurs de dissipation et de dispersion de ces schémas sont présentées sur la figure 2.1 en
fonction du nombre d’onde kAz. Ces schémas ont été développés afin de limiter les erreurs
de dispersion et de dissipation sur l'intervalle kAx € [0, 7/2]. Cependant, il peut étre observé
que plus le schéma est décentré plus la dispersion et la dissipation associées au schéma sont
élevées.

2.2.2 Intégration temporelle

La résolution des équations de Navier-stokes instationnaires nécessite un schéma d’intégra-
tion temporelle. Dans ce travail, les équations de Navier-Stokes en coordonnées cartésiennes
et cylindriques ont été utilisées. Elles sont présentées en Annexe B. Le cas cartésien est pris
pour exemple par la suite, le cas cylindrique se traitant de la méme maniere. Les équations
de Navier-Stokes en coordonnées cartésiennes s’écrivent :

oUu 0E. OF; +8Ge 0E, O0F, 0G,

E+8:U+8y 9z  oxr Oy 0z =0 (28)

ou E., F, et G, dénotent les flux eulériens et E,, F, et G, les flux visqueux.

) . 0E. O0F., O0G. _0E, A O0F, 0G,
Par la suite, les notations L.(U) = ~ 9z " 8—y ~ 5, et L,(U) = B + By + %

seront utilisées pour simplifier la lecture.

L’intégration temporelle du systeme différentiel (2.8) est ici effectuée a l'aide d'un al-
gorithme de Runge-Kutta explicite. L’avancement temporel de la variable U entre le pas
temporel n et le pas temporel n + 1, séparés de At, pour un tel algorithme & p sous-étapes,
peut s’écrire de la facon suivante :

UO =pyn
Ul =U" + a; AtL(U1) pour i = 1..p (2.9)
Untl = UP + AtL,(U™)

ou «; est le coefficient de l'algorithme pour I'étape i. L’intégration des flux visqueux L, (U)
se fait a la derniere étape du schéma de Runge-Kutta. Cette écriture permet également de
se limiter & deux registres mémoires pour 'avancée temporelle, ce qui est tres intéressant en
terme de mémoire vive consommée par le simulation.

Les propriétés des méthodes de Runge-Kutta ont été étudiées par Hu et al. [63]. Ceux-
ci ont essayé, afin d’obtenir des algorithmes d’intégration temporelle peu dispersifs et peu
dissipatifs, d’optimiser ces schémas dans ’espace de Fourier. Ils ont supposé que 'opérateur
L. était linéaire, ce qui a permis de réécrire I'algorithme de Runge-Kutta sous la forme
suivante :

p
Ul =U"+ ) AL L) (2.10)

i=1
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ol les coefficients v; dépendent des coefficients «; de 'algorithme. La fonction d’amplification
Gri est alors obtenue a partir de la transformée de Fourier temporelle de ’équation (2.10),
et vaut :

U (wAt)

st 1+ iliwAt)’ (2.11)

i=1

Gri (WAt) =

Cette méthode a été employée par Bogey et Bailly [16] pour développer un algorithme de
Runge-Kutta optimisé a six sous-étapes (p = 6) d’ordre deux appelé RK26. Les coefficients
~; de cet algorithme sont donnés dans I'annexe A. L’hypothese de linéarité de I'opérateur
des flux eulériens £, conduit & un algorithme d’ordre deux au maximum en non linéaire [27].
Williamson [163] a cependant développé des algorithmes utilisant seulement deux registres
mémoires et permettant d’augmenter l'ordre en non linéaire. Ces algorithmes sont appelés
algorithmes de Runge-Kutta a faible stockage. Par la suite, Stanescu et Hashabi [130], Calvo et
al. [28] puis Berland et al. [10] ont proposé des algorithmes de Runge-Kutta a faible stockage.
Celui de Berland et al. [10] par exemple est un algorithme de Runge-Kutta a six sous-étapes,
et d’ordre quatre en linéaire et en non linéaire. Il est appelé RK46.

Dans les simulations de la these, l'intégration temporelle est réalisée a I'aide du schéma
de Runge-Kutta a six étapes d’ordre 2 de Bogey et Bailly [16]. Les erreurs de dissipation
1 — |G(wAt)| et de dispersion |w*At —wAt| pour un opérateur £ linéaire de ce schéma sont
présentées sur la figure 2.2. Les propriétés du schéma RK46 de Berland et al. [10], d’ordre
4 sont également représentées sur cette figure. Les coefficients de ces deux schémas sont
disponibles en annexe A. Pour les pulsations wAt élevées, les erreurs fournies par les deux
algorithmes sont proches, mais pour les pulsations faibles, I’algorithme RK46 est légerement
moins dispersif que 'algorithme RK26. Cependant, le cotit numérique de 'algorithme RK 46
est supérieur a l'algorithme RK26. L’algorithme RK 26 sera donc utilisé.

o (a) Dissipation . (b) Dispersion
10 10
= §
= 10° =
<
E B
© 10* !
4 4
3
10°
0 w/4 /2 3m/4 0w
wAt

FIGURE 2.2 — Algorithme de Runge-Kutta. Erreurs de (a) dissipation et (b) dispersion en
fonction de la pulsation wAt : — RK26 de Bogey et Bailly [16] et — — — RK46 de
Berland et al. [10].

2.2.3 Filtrage explicite

Dans une simulation LES s’appuyant sur l'application d’un filtrage explicite, le filtrage
possede deux fonctions. La premiere fonction du filtrage est d’assurer la dissipation de I’énergie
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Chapitre 2. Simulations et méthodes numériques

cinétique comme le feraient les échelles non résolues. Le filtrage agit ainsi en tant que modele
de sous maille. La deuxieme fonction, de nature numérique, est de supprimer les oscillations
maille-a-maille, non prises en compte par 'algorithme de différenciation spatiale.

L’application du filtrage sélectif a la quantité U s’écrit, en une dimension, au point zg du
maillage, de la maniere suivante :

N
Uf (20) = Ulwo) — 0 dj (U(xo + jAz)— < U(xo + jAz) >) (2.12)
=M

ott Uf est la quantité filtrée, < . > désigne 'opérateur de moyenne temporelle, les coefficients
d; sont les coefficients du filtre, Az est la taille de la maille, o est la force du filtrage, comprise
entre 0 et 1, et M et N sont les coefficients liés au support du schéma.

La fonction de transfert du filtre, obtenue a partir de la transformée de Fourier de I'ex-
pression (A.3) avec 0 = 1 est donnée par :

N
Gy(kAx) =1 d;e*a (2.13)
j=M

Dans les simulations de cette these, I’application du filtre aux points intérieurs du maillage
se fait a l'aide de supports centrés, avec M = —N, en imposant d_; = d; afin d’éviter
toute erreur de dispersion. De plus, une force de filtrage o constante permet d’obtenir, pour
une variable conservative U, un filtrage conservatif. De maniére analogue aux schémas de
différenciation spatiale et d’intégration temporelle, une optimisation dans I’espace de Fourier
de ce filtre est possible. Tam et Shen [145] ont ainsi développé un filtre optimisé sur 7 points
d’ordre 2, et Bogey et al. [22] ont proposé un filtre sur 11 points d’ordre 4, noté SFollp.
Ce dernier filtre est utilisé dans cette these. Aux bords du domaine, les filtres optimisés sur
11 points décentrés de Berland et al. [12] sont employés. Ces filtres sont appelés SFoGDd
et ont été développés afin de limiter la dissipation et I’erreur de dispersion sur l'intervalle
kAxz € [0,7/2]. Les valeurs des coefficients d; de ses 5 schémas décentrés sont données en
annexe A.

La dissipation et les erreurs de dispersion des schémas centrés et décentrés sont présentées
sur la figure 2.3 en fonction du nombre d’onde kAz. Sur la figure 2.3(a), la fréquence de cou-
pure du filtre centré et des cinq filtres décentrés est située en kAx = /2. Sur la figure 2.3(b),
plus le filtre est décentré et plus les erreurs de dispersion augmentent sur toute la plage des
nombres d’onde.

Enfin, en pratique, chacune des trois directions du maillage est filtrée a la suite. Ce choix
entraine une légere anisotropie dans le filtrage 3-D des variables [157] mais cette méthode a
déja été utilisée avec succes en aéroacoustique numérique pour la simulation de jets subso-
niques [23] et supersoniques [43].

2.2.4 Conditions de rayonnement

Aux frontieres du domaine de calcul, afin d’éviter la création de réflexions parasites qui
viendraient perturber le champ acoustique intérieur [134], un jeu d’équations spécifique est
nécessaire. Deux méthodes peuvent étre utilisées [15].

La premiere, dite méthode des caractéristiques, a été développée par Thompson [152],

puis reprise par Poinsot et Lele [108]. Elle repose sur le systéeme hyperbolique non linéaire des
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0 (a) Dissipation . (b) Dispersion
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FIGURE 2.3 — Filtres centrés de Bogey et al. [22] et décentrés de Berland et al. [12]. (a) Dis-
sipation et erreur de (b) dispersion en fonction du nombre d’onde kAx. — Filtre centré
SFollp, — — — filtre décentré SFo010d, —-— filtre décentré SFol9d, — filtre décentré
SFo28d, — sk — filtre décentré SFo37d et — % — filtre décentré SFo46d.

équations d’Euler. L’idée consiste a diagonaliser ce systéme en une dimension afin de faire
apparaitre les invariants de Riemann acoustiques, tourbillonnaires et entropiques. Chacun de
ces invariants a une vitesse de propagation propre. On peut alors calculer les invariants de
Riemann sortant a I’aide de différences finies décentrées et fixer une valeur nulle aux invariants
de Riemann entrant afin de modéliser un champ libre. Cette méthode, 1-D par construction,
est tres efficace pour les ondes acoustiques arrivant sur les frontieres du domaine de calcul de
maniere perpendiculaire. Cependant, cette méthode est relativement peu adaptée en 2-D ou
3-D lorsque des ondes arrivent avec une incidence oblique. Afin de prendre en compte le cas
d’incidence oblique, cette méthode a cependant été améliorée par Giles [54].

La deuxiéme méthode, proposée par Bayliss et Turkel [9], repose sur une approximation
en champ lointain du rayonnement acoustique. Cette méthode s’appuie sur les développe-
ments effectués pour les équations de I’électromagnétisme avec l'utilisation de la condition
de rayonnement de Sommerfeld de décroissance en 1/r en champ lointain. Des formulations
de cette méthode ont été données par Tam et Webb [149], puis par Tam et Dong [138] en
2-D, avant d’étre adaptées par Bogey et Bailly [15] pour des géométries 3-D en effectuant un
développement en coordonnées sphériques. En 3-D, en champ lointain et en présence d’un
écoulement moyen uniforme, les conditions de rayonnement peuvent s’écrire de la maniere

suivante en coordonnées sphériques :

p p—<p>
Loy (242 ux_iumi ~0 (2.14)
V, ot Uy or  2r Uy Uy o ’
Uy Uy— < Uy >
b p—<p>

ou Vj est la vitesse de groupe des ondes acoustiques, p est la pression, p est la masse volumique
et (ug,uy,u;) sont les trois composantes du vecteur vitesse u. L’expression de la vitesse de

groupe est donnée par
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V, = <u>.er + \/< c>? —(<u>.e9)? — (Ku>.e4)? (2.15)

oll < ¢ >= \/*y <p>/ < p> est la vitesse moyenne du son, et e;, eg et e sont les trois
vecteurs unitaires des coordonnées sphériques. La principale difficulté de cette approche réside
dans le choix de la position du point d’origine des coordonnées sphériques. En pratique, ce
point doit étre situé au plus proche des sources de bruit.

Dans le présent travail, les conditions de rayonnement 3-D de Bogey et Bailly [15] sont
utilisées. Dans le cas d’un jet impactant ou il y a des sources sonores importantes au niveau
des levres de la buse mais également au niveau de 'impact du jet sur la paroi, deux régions
relativement éloignées géographiquement, plusieurs points d’origine des conditions de rayon-
nement sont choisis. Le placement de ce point dépend de la frontiere du domaine considérée
et est schématisé sur la figure 2.4. Dans cet exemple, la frontiere amont va étre traitée avec
comme point d’origine le point A1 pour la partie située au dessus de la buse et le point A1’
pour la partie située en dessous de la buse. Les frontieres latérales sont ensuite traitées a
laide d’un point se déplacant progressivement de Al & A2 pour la partie haute et de A1’ a
A2 pour la partie basse. Enfin, les frontieres latérales proches de la paroi sont traitées par
le point A3. Ce placement permet de se rapprocher de la source de bruit principale & chaque
frontiere. Il permet également de mettre en place, au niveau des points frontieres adjacents a
une paroi, une sortie des ondes acoustiques et des structures tourbillonnaires dans la direction
parallele a la paroi. Cela est tres important afin d’assurer la stabilité numérique de ces points

frontieres.
conditions de rayonnement
I
I
I
" ]
conditions |
de I
rayonnement I
Al A2 /'
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FIGURE 2.4 — @ Positions du point d’origine des conditions de rayonnement.

Malgré I'implémentation des conditions de rayonnement, des ondes parasites peuvent étre
produites au niveau des frontieres du domaine. Un étirement du maillage associé a un filtrage
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Laplacien est alors appliqué afin de dissiper les structures tourbillonnaires avant que celles-ci
ne viennent impacter les limites du domaine. Cette zone est appelée zone éponge.

Au niveau des frontieres amont et latérales, une procédure de rappel des champs vers les
valeurs du milieu ambiant est implémentée afin d’éviter la dérive des champs moyens. Cette
procédure a été proposée par Poinsot et Lele [108] et s’écrit pour la pression :

Prap = (1 — a)p + apy (2.16)

ol Ppqp est la pression rappelée, o est la force de rappel, p est la pression et pg est la pression
ambiante.
Dans ce mémoire, la pression et la masse volumique sont rappelées vers les valeurs du

milieu ambiant avec une force de rappel de a = 0.0002.

2.2.5 Modélisation d’une paroi solide

La modélisation d’une paroi solide en présence d’un fluide visqueux impose le non-glissement
a la paroi, c’est-a-dire des composantes de vitesse nulles. De plus, la température est continue
a linterface, et le comportement thermodynamique de la paroi (adiabatique, isotherme...) doit
étre spécifié. Cependant, le systéme d’équations de Navier-Stokes est un systéme isostatique
ol le nombre de variables de I’écoulement est égal au nombre d’équations. Ainsi, ’application
d’une condition de paroi solide conduit a ’hyperstatisme du probleme a la paroi.

Plusieurs méthodes sont envisageables pour contourner cette difficulté. La premiere, pro-
posée par Tam et Dong [138], propose I'introduction de points fantémes qui jouent le role
de degrés de liberté supplémentaires pour revenir a un systeme algébrique isostatique a la
paroi. La seconde est la méthode des caractéristiques et consiste a remplacer les équations de
Navier-Stokes par un systeme qui inclut une condition d’adhérence pour les points de paroi.
Enfin, la derniere méthode propose de calculer les flux eulériens et visqueux a la paroi a l'aide
de schémas décentrés, a imposer la condition de non-glissement a la paroi, a avancer tempo-
rellement la masse volumique & la paroi grace a I’équation de continuité et enfin a déterminer
la pression grace a la condition thermodynamique retenue. Cette approche est utilisée dans
la these de Hanique-Cockenpot [56] pour I’étude de la propagation non linéaire des infrasons
dans 'atmosphere.

Dans la présente étude, le modele de paroi solide utilisé est celui de Hanique-Cockenpot [56].
Ce modele repose sur 'utilisation de la condition d’adiabaticité au niveau d’une paroi solide.
Au niveau de la paroi, le flux normal de chaleur ¢; est nul. La loi de Fourier permet alors
d’écrire a la paroi :

T
- 8.%'1

g =0 (2.17)

paroi

La relation (2.17) peut alors étre développée a l'aide de la relation des gaz parfaits sous

la forme :

9(p/p)
8-%'1'

=0 (2.18)

paroi

Une avancée temporelle de ¢ a t + At est effectuée. Les deux instants sont notés instant

n et instant n + 1 et la décomposition suivante est considérée :
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n+l _ n
{p p" A+ op (2.19)

Pt =pt +dp
ol p™ et p™ sont les valeurs de la pression et de la masse volumique a la paroi a l'instant n
et dp et dp sont les évolutions de la pression et de la masse volumique entre les instants n et
n+ 1.
Avec les hypotheses dp < p" et dp < p", un développement limité & l'ordre 1 de la
relation (2.18) conduit a la relation d’équivalence suivante :

v (O]
' paroi ({91'2 pn

Oz; \p"
Finalement, la méthode suivante est employée a la paroi. La condition de non glissement

(2.20)

parot

conduit dans un premier temps a ’annulation des composantes de vitesse & la paroi. La valeur

"+1 est alors calculée par intégration temporelle des équations de Navier-Stokes & aide

de p
de schémas de différenciation décentrés. La valeur de p"*! est ensuite déterminée grace a la

relation (2.20). Enfin, ’énergie a la paroi est obtenue a 'aide de la relation :

pe" T = (2.21)

2.3 Méthodes spécifiques a la présence de chocs

Dans une simulation de jet supersonique, des oscillations de Gibbs peuvent apparaitre de
part et d’autre des chocs car ceux-ci ne sont pas correctement discrétisés, la largeur d’un choc
étant de l'ordre de grandeur du libre parcours moyen [29]. Ces oscillations peuvent rendre
le calcul instable, et doivent donc étre supprimées. Les méthodes permettant de traiter ce
probleme sont de deux types : celles dans lesquelles le maillages s’adapte au choc (shock fitting
schemes en anglais) et celles dans lesquelles le choc est stabilisé par des schémas numériques
dissipatifs (shock capturing schemes en anglais).

2.3.1 Différentes méthodes
2.3.1.1 Adaptation au choc

La méthode d’adaptation au choc s’appuie sur I'utilisation d’un maillage adaptatif per-
mettant de faire coincider les chocs avec des nceuds du maillage, comme par exemple dans la
simulation de Kopriva [70] de la structure de choc autour d’un objet non profilé dans un écou-
lement supersonique. Les variables de part et d’autre des chocs sont alors calculées a 'aide
de relations de saut comme celles de Rankine-Hugoniot. Cette méthode n’est pas adaptée a
un calcul LES instationnaire car I’adaptation du maillage a chaque itération est tres cotiteuse
numériquement.

2.3.1.2 Capture de choc

Dans la méthode de capture de choc, les chocs sont "capturés” sur un maillage fixe. En
d’autres termes, ils sont répartis sur les différents points du maillage et stabilisés par des
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schémas numériques dissipatifs. En mécanique des fluides numérique, plusieurs méthodes de
capture de choc sont utilisées et ont été adaptées pour I'aéroacoustique numérique.

TVD - Total Variation Diminishing Cette méthode, employée notamment par Sweby [132]
ou Yee [165], consiste en 'utilisation de limiteurs de pente ou de flux pour empécher 'ap-
parition d’oscillations de Gibbs de part et d’autre des chocs. Cela consiste & imposer une
contrainte sur les gradients des variables et les gradients des flux. A titre d’exemple, Daru et
Gloerfelt [36] ont appliqué cette méthode en combinaison avec des schémas d’ordre élevé afin
de calculer le bruit rayonné par un écoulement supersonique affleurant une cavité.

ENO - Essentially Non-Oscillatory Dans cette méthode, employée notamment par Shu
et Osher [127, 128] pour étudier des interactions choc-turbulence 2-D, une fonction test est
calculée pour chaque point du maillage afin de choisir le schéma numérique qui sera utilisé
parmi un éventail de schémas numériques centrés et décentrés. Des schémas décentrés peuvent
par exemple étre sélectionnés au niveau des chocs car ils sont dissipatifs. Cependant, cette
méthode est couteuse a cause du calcul de la fonction test.

WENO - Weighted Essentially Non-Oscillatory Cette méthode, développée notam-
ment par Jiang et Shu [67] et testée sur des interactions choc-entropie 2-D, repose sur le méme
principe que la méthode précédente. Dans ce cas cependant, on s’affranchit des opérateurs
logiques de choix du schéma optimum et on applique localement un poids a chaque schéma nu-
mérique. Le schéma numérique local employé est donc une combinaison de différents schémas
numeériques centrés et décentrés.

Ajout d’un terme de dissipation Cette méthode consiste a ajouter un terme de dissi-
pation afin d’atténuer les oscillations de Gibbs de part et d’autre des chocs. Elle a été utilisée
par Jameson et al. [66] pour le calcul de 1’écoulement stationnaire transsonique autour d’un
profil d’aile. Celui-ci a appliqué un filtrage d’ordre 3 pour la dissipation de sous-maille et pour
diminuer les oscillations maille-a-maille ainsi qu’une dissipation d’ordre deux dont le niveau
est fixé par un détecteur calculé a ’aide du champ de pression. La difficulté de cette méthode
réside dans le choix du détecteur qui doit permettre de bien distinguer les structures turbu-
lentes des chocs. Tam et Shen [145] puis Bogey et al. [22] ont en particulier développé des
méthodes de ce type adaptées a I’aéroacoustique numérique. Dans Bogey et al. [22], un filtrage
conservatif d’ordre 2 optimisé dans I’espace de Fourier est utilisé. Son amplitude est calculée
a chaque pas temporel en utilisant un capteur. Cette derniere méthode a été appliquée par
de Cacqueray et al. [43] au calcul du rayonnement acoustique d’un jet rond sur-détendu avec
un nombre de Mach parfaitement détendu de M, = 3.3.

2.3.2 Meéthode de capture de choc utilisée

La procédure de capture de choc utilisée dans le cadre de cette these est composée de
deux sous-étapes. La premiere consiste a détecter la position des chocs sur le maillage et la
deuxiéme a appliquer un filtre conservatif sur ces régions afin d’éviter la présence d’oscillations
de Gibbs de part et d’autre des chocs. En prenant exemple sur LeVeque [80], il a été choisi
de filtrer les variables conservatives de I’écoulement p , pu et pe. La méthode de capture de
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choc est appliquée a chacune des trois directions du maillage & la suite, a I'instar du filtrage
sélectif. Son application selon la direction 7 est présentée ici.

2.3.2.1 Détection du choc

Le détecteur du choc est construit a partir du champ de dilatation 3-D © = V.u. Cela va
permettre de mettre en évidence les régions ou la compressibilité du fluide est importante, et
de séparer les chocs des grandes structures tourbillonnaires. En pratique, un filtre passe-haut
est appliqué sur le champ de dilatation afin de sélectionner uniquement les fluctuations hautes

fréquences, ce qui fournit :

Do, = (_@H—l +20; — @i_l)/ll (2.22)

L’amplitude DO™*9" de la partie haute fréquence de la dilatation est alors calculée :

Dgzmagn = [(D@Z — D@prl)z + (D@Z — D@ifl)z] (223)

1
2
Le détecteur 7 est alors estimé en comparant la quantité précédente a une valeur de

dilatation de référence :

Doy
_ 2.24
i c/Ax? e (2.24)
ou 022 = vpi/pi, Ax; est la taille de la maille dans la direction i et la valeur ¢ = 10716 est

utilisé afin d’éviter une divergence numérique. L’intensité du filtrage est calculée a 'aide de

la relation :

T

1
afC:§<1—rﬁ+‘1—7:—?
K

> (2.25)

ou 7y, est un seuil. La procédure s’applique lorsque r; > ry,.

Comme l'intensité du filtrage n’est pas constante, la procédure de filtrage n’est pas né-
cessairement conservative. Pour remédier a cela, le filtrage n’est pas appliqué aux noeuds du
maillage mais aux interfaces. Les valeurs du filtrage o°¢ entre les points i et i+ 1etiet i —1
sont ainsi considérées. Une moyenne des deux points adjacents est utilisée :

03¢ = (07, + i)
2

(2.26)
(031 + 07)

N N | =

2.3.2.2 Filtrage non linéaire

Quand la procédure de capture de choc est activée, les variables conservatives de I’écou-
lement sont filtrées de maniere explicite, sous forme conservative. Pour la variable U, I’appli-
cation du filtre au noeud ¢ s’écrit de la maniere suivante :

U =0 — (O’f_i%ij_% — aff%fo%) (2.27)
2 2
ou U/¢ est la quantité filtrée, ij_l = > c¢jUiqjet D, = > ¢iUitj-1.
2 j=—1 2 j=—1
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Les coefficients ¢; sont ceux d’un filtre d’ordre 2, appelé F,,;, et valent :

c1 = —0.210383
c2 = 0.039617
Co = —C1

C_1 = —C

Afin de mettre en évidence les erreurs de dissipation et dispersion produites par la variation
Ao de l'intensité du filtrage entre deux interfaces i+1/2 et i—1/2, la valeur de cette intensité
aux interfaces est réécrite de la fagon suivante : J;j_ L= ¢+ A€ et o 1= 0¢— Ao avec
0<o07<1let—0.5<Ag<0.5.

En réinjectant le tout dans la relation (2.27), et en appliquant une transformée de Fourier
spatiale, on obtient :

U = Us(1 — 05 Dyeat(kAZ) + iA0E Dipnag (KAL) (2.28)
ou D,.q correspond a la fonction de transfert du filtre obtenue pour une intensité constante
pour le filtrage non linéaire, et Djy,q4 est la fonction de transfert de 'erreur de phase pro-
duite par le caractere non-uniforme de l'intensité du filtrage. Ces deux fonctions ont pour
expression :

Dy = —2¢1 + 2(c1 — c2)cos(kAx) + 2cocos(2kAx) (2.29)
Dimag = —2(c1 + ¢2)sin(kAx) — 2cpsin(2kAx) '

La figure 2.5 représente les fonctions Dyeq; €t Dijpqeg pour le filtrage optimisé F,,,;, pour le
filtre d’ordre 2 standard et pour le filtre d’ordre 4 standard. On observe que la dissipation et
la dispersion du filtre F,,; sont situées entre la dissipation et la dispersion des filtres standard
d’ordre 2 et d’ordre 4.

(a) Dissipation (b) Dispersion
0
10 ————
0
4
e .
e /
S
S 107
l
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10 0 /4 w/2 3r/4 0w 10 0 /4 /2 3r/4 0w
kAx kAx

FIGURE 2.5 — Fonctions de transfert du filtrage non-linéaire en fonction du nombre d’onde
kAx. (a) Dissipation et (b) dispersion pour — le filtre optimisé d’ordre 2, —-— le filtre
standard d’ordre 4 et — — — le filtre standard d’ordre 2.

Dans ce travail, la procédure de capture de choc est appliquée apres le filtrage sélectif et
le seuil 7, est pris égal & x1075 comme suggéré par Bogey et al. [22]. Au niveau de la paroi et
de la buse, la procédure de détection du choc est décentrée dans la direction perpendiculaire
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a la paroi solide et, lorsque la procédure de capture de choc est activée, un filtrage Laplacien
est appliqué au niveau du point directement précédent la paroi.

2.4 Meéthodes spécifiques aux coordonnées cylindriques

Pour les problemes dont la géométrie est axisymétrique comme dans le cas d’un jet rond,
I'utilisation des coordonnées cylindriques s’impose. Les équations de Navier-Stokes en coor-
données cylindriques sont fournies en annexe B. Le formalisme cylindrique conduit cependant
a une singularité au niveau de 'axe due & la présence d’un facteur 1/r dans les équations et
un pas de temps tres faible en raison des tres petites mailles proche de I'axe dans la direction
azimutale. Cette partie s’intéresse ainsi dans un premier temps au traitement de la singularité
a Porigine puis a 'augmentation du pas de temps admissible par déraffinement progressif du
calcul des dérivées azimutales pres de I'axe.

2.4.1 Traitement de 'axe

Afin de traiter la singularité des équations de Navier-Stokes en coordonnées cylindriques
en r = 0, plusieurs méthodes adaptées aux différences finies peuvent étre envisagées. La
premiere approche consiste simplement & employer des coordonnées cartésiennes au voisinage
de l’axe comme proposé par Freund [51] et utilisé par Marsden et al. [85] pour discrétiser
une cavité cylindrique. Il est également possible de s’affranchir de ce facteur 1/r a 1’aide d’un
développement en série des équations de Navier-Stokes dans la région proche de ’axe, comme
dans les travaux de Constantinescu et Lele [33]. Enfin, la troisieme méthode, implémentée
dans les présentes simulations, consiste a placer le premier point dans la direction radiale du
domaine de calcul a une distance Ar/2 de 'axe, o Ar est la taille de maille dans la direction
radiale dans la région proche de I’axe. En pratique, les dérivées radiales dans la région r > 0
sont calculées grace aux points situés de part et d’autre de ’axe puis les valeurs des points
situés dans la région r < 0 sont actualisés avec les valeurs des points diamétralement opposés
en appliquant la transformation :

rsi0<oé<m
_ = 9.
r(r,0) { —rsint<6<2r (2.30)

Cette méthode dite du saut de l'aze a été développée par Mohseni et Colonius [91].
Elle a notamment été utilisée pour mener des simulations de jets ronds subsoniques [23]
et supersoniques [43]. Elle permet 'utilisation de schémas centrés dans la région proche de
I’axe afin de diminuer les erreurs de dispersion et de dissipation dans cette région. Elle est
également relativement simple a implémenter car elle ne nécessite pas de changement de
systeme d’équations ou de maillage. Son principal inconvénient est la réduction d’un facteur
2 de la taille des mailles au voisinage de I'axe dans la direction azimutale.

2.4.2 Augmentation du pas de temps

Sur un maillage cylindrique, la plus petite maille & partir de laquelle le pas de temps de
la simulation est calculé se situe généralement sur I'axe. Sa taille vaut Aly,;, = ArA6f/2 dans
le cas d’'un maillage uniforme avec la méthode de saut de l’axze de Mohseni et Colonius [91]
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pour le traitement de ’axe. Une solution pour augmenter la taille de la plus petite maille
consiste a diminuer la résolution azimutale effective dans la région proche de 'axe. Ceci peut
étre effectué en utilisant plusieurs maillages comme dans les simulations de jets supersoniques
de Nonomura et Fujii [94] et dans la simulation de bruit de cavité de Marsden et al. [85]. Une
autre approche est suivie dans le cadre de ce travail. Un seul maillage est considéré et une
augmentation artificielle de la taille des mailles par déraffinement progressif dans la direction
azimutale est imposée dans la région proche de I’axe. En coordonnées polaires, la dérivée du
flux £ au point (rg,0y) dans la direction azimutale, évaluée par différences finies, est égale a :

8[,(7“0, 90)

N
1 .
20 ~ A_H E ajﬁ(ro, 0y + jAQ) (2.31)

j=—N
ol les a; sont les coefficients du schéma aux différences finies et Af est le pas de discrétisation
spatiale azimutal, égal & 27 /ny pour un pas azimutal constant.
Le déraffinement consiste alors a choisir un entier k strictement supérieur a 1 et a définir
le nouveau pas de discrétisation azimutale Af, = kA6. La relation (2.31) s’écrit alors :

OL(ro,00) 1 & .
0~ TAd AZ a; L(ro, 00 + jkA0) (2.32)
j=—N
(a) Sans déraffinement (b) Avec déraffinement (k = 2)
Ao (10, 00) Ao (0, 0o)

FIGURE 2.6 — Support de la différenciation spatiale azimutale en r = 2Ar pour un schéma
centré sur 5 points (a) sans déraffinement et (b) avec un déraffinement caractérisé par k = 2.

La figure 2.6 permet de visualiser la facon dont est calculée la dérivée azimutale avec un
schéma, centré sur 5 points en r = 2Ar, sans déraffinement et avec un déraffinement de k = 2.
Le but est de déraffiner progressivement le maillage afin d’avoir une taille kA# relativement
constante proche de I'axe. Le tableau 2.1 montre les parametres du déraffinement utilisé
pour les jets ronds simulés dans ce mémoire, avec un nombre de points dans 'azimut égal a
ng = 512.

2.5 Modélisation d’une paroi inclinée

Différentes techniques permettent de simuler une paroi inclinée par rapport a un jet a ’aide
de maillages structurés. Le recours & des maillages non structurés et a des méthodes de type
volumes finis peut ainsi étre évité. En effet, ces derniers offrent une précision suffisante pour
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distance a l’axe parametre k | résolution azimutale effective
r=Ar/2 16 32
r=Ar/2+ Ar 8 64
Ar/24+2Ar <r < Ar/2 4 3Ar 4 128
Ar/2 +4Ar <r < Ar/2+TAr 2 256
r > Ar/2 + 8Ar 1 512

TABLE 2.1 — Parametres du déraffinement utilisé pour la simulation des jets ronds présentés
dans le chapitre 3.

la CFD mais insuffisante pour la CAA [141]. Trois méthodes sont alors possibles en fonction
de la géométrie du probleme. Dans la premiere méthode, un unique maillage structuré dont
les lignes du maillage ne se confondent pas avec la paroi inclinée est utilisée. C’est le cas
des méthodes des frontieres immergées (Immersed boundary methods en angais), qui ont été
beaucoup étudiées ces dernieres années par Mittal et Iaccarino [90] et Majumdar et al. [84]
par exemple. La deuxieme méthode consiste en I'utilisation de maillages structurés curvilignes
comme dans la simulation 2-D de jet supersonique impactant de Nonomura et al. [96]. La
derniere méthode repose sur 'utilisation de plusieurs maillages structurés. Les équations de
Navier-Stokes sont alors résolues sur chacun des maillages et les variables de ’écoulement sont
transférées entre les différents maillages a I’aide de méthodes d’interpolation. Cette méthode a
été utilisée par Marsden et al. [85] pour I’étude du bruit rayonné par un écoulement affleurant
une cavité cylindrique.

2.5.1 Différentes méthodes
2.5.1.1 Méthode des frontiéres immergées

La méthode des frontieres immergées permet de modéliser une paroi qui ne suit pas une
ligne du maillage. Pour cela, un terme source est introduit dans les équations de Navier-Stokes
afin de reproduire les effets de la paroi, comme cela est présenté dans le papier de Mittal et
Taccarino [90].

Approche continue L’approche continue (continuous forcing approach en anglais) consiste
a introduire le terme source reproduisant les effets de la paroi dans les équations de Navier-
Stokes avant leur discrétisation sur le maillage. On a donc un systéme continu d’équations qui
s’applique sur le domaine de calcul complet, comprenant le fluide et le solide. Ce systéme est
ensuite discrétisé puis résolu. Cette méthode est tres attractive, notamment pour les fluides
en interaction avec des solides élastiques. Elle a été développée par Peskin [107] pour un
couplage fluide-structure entre le sang et la contraction des muscles dans le coeur. Cependant,
ces méthodes sont assez peu adaptées aux parois solides car les lois utilisées pour les limites
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élastiques conduisent a des problemes de stabilité et de précision lorsque 'on augmente la
rigidité de la paroi.

Approche discréte L’approche discrete (discrete forcing approach en anglais) consiste
a discrétiser les équations de Navier-Stokes sur le maillage puis a ajouter le terme source
reproduisant les effets de la paroi localement au voisinage de la frontiere entre le fluide et
la structure. La paroi peut étre modélisée par la méthode des différences finies avec points
fantomes développée par Tseng et Ferziger [154]. Cette méthode consiste en 'utilisation d’un
point fantome dans le solide permettant I'ajout de la condition de paroi solide dans les
équations de Navier-Stokes discrétisées sur le maillage. Cependant, pour une paroi solide,
afin d’obtenir une meilleure résolution que la méthode continue en proche paroi, la frontiere
peut étre représentée a ’aide de points spécifiques. Cette méthode a été proposée par Taira
et Colonius [133] pour des écoulements incompressibles et est illustrée sur la figure 2.7. Elle
repose sur la discrétisation des équations de Navier-Stokes sur le maillage puis sur la définition
des points de paroi dont les valeurs des variables de 1’écoulement sont trouvées a ’aide de
polynomes de Lagrange. Les effets de la paroi sont ensuite imposés par 'application d’une
force permettant de satisfaire la condition de non-glissement. Taira et Colonius [133] ont par
exemple utilisé I’approche discrete afin de simuler en 2-D 1’écoulement entre deux cylindres
concentriques et ’écoulement autour d’un cylindre.

A A s A A o Al A
T T T \ T \ T \ T
— X —t x — X —t> X —t X — x —t X —f—
A A A [N [ A A ? A A
T T T 1 T i N | T
> X —= X —= X —= X = x —t> x —f= x — s X —

FIGURE 2.7 — Méthode discrete proposée par Taira et Colonius [133] sur un maillage structuré.
Le fluide est représenté en blanc et le solide est représenté en gris; x et — composantes de
la pression et de la vitesse venant de la discrétisation des équations de Navier-Stokes sur le
maillage; B points de la paroi et = termes sources reproduisant les effets de la paroi.

2.5.1.2 Maillage structuré curviligne

La deuxieme méthode permettant la simulation de parois inclinées consiste en I'utilisation
de maillages structurés curvilignes comme dans la simulation 2-D de I'onde de souffle produite
par un jet supersonique impactant une paroi avec un angle de 45 degrés de Nonomura et
al. [96]. Une représentation du maillage curviligne de cette étude est donné sur la figure 2.8.
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Marsden et al. [86] ont également utilisé des maillages structurés curvilignes 2-D pour simuler
I’écoulement autour d’un cylindre ou d’un profil d’aile. L’utilisation de tels maillages nécessite
en particulier la prise en compte de la matrice Jacobienne de la transformation curviligne
entre I’espace physique et I'espace cartésien de calcul dans le systeme d’équations de Navier-
Stokes [86].

FIGURE 2.8 — Maillage structuré curviligne 2-D utilisé par Nonomura et al. [96] pour étudier
I’onde de souffle produite par un jet supersonique impactant une paroi avec un angle de 45
degrés.

2.5.1.3 Meéthode de recouvrement de maillages

La derniere méthode permettant la simulation de parois inclinées repose sur 'utilisation
de plusieurs maillages structurés. Les équations de Navier-Stokes sont résolues sur chacun
des maillages et les variables de ’écoulement sont transférées entre les différents maillages
a l'aide de méthodes d’interpolation. Marsden et al. [86] et Chicheportiche et Gloerfelt [31]
ont par exemple comparé la précision de l'interpolation a ’aide de polynémes de Lagrange
en 1-D en fonction du nombre de points utilisés. La taille de support optimal est environ de
10 points pour ’aéroacoustique numérique. Il s’agit du meilleur compromis entre la précision
nécessaire pour effectuer des calculs en aéroacoustique et le cotit numérique assez lourd de
cette méthode. Des schémas d’interpolation centrés optimisés pour la CAA ont par ailleurs
été proposés par Tam [141] puis par Chicheportiche et Gloerfelt [31]. Ces schémas ont été
développés a partir des polynomes de Lagrange, en minimisant I’erreur locale intégrée dans
I’espace des nombres d’onde. Cependant, pour une interpolation 2-D centrée, I’amélioration
par rapport a l'interpolation Lagrangienne classique reste tres faible [31]. Enfin, des schémas
d’interpolation décentrés avec controle de I'amplification ont été construits par Desvigne
et al. [44]. Ces schémas ont été appliqués avec succes a ’étude du bruit rayonné par un
écoulement subsonique affleurant une cavité cylindrique [85]. La disposition des maillages
dans cette étude est présentée sur la figure 2.9. La paroi de la cavité est discrétisée par un
maillage cylindrique et deux maillages cartésiens sont utilisés pour discrétiser l'intérieur de la
cavité et la paroi. Il est a noter que ces maillages sont coincidents dans la direction normale
a la paroi, ce qui permet de se limiter a une interpolation 2-D.
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FIGURE 2.9 — Méthode de recouvrement de maillages pour le calcul du bruit rayonné par un
écoulement affleurant une cavité cylindrique par Marsden et al. [85]. Le maillage cylindrique
bleu permet la discrétisation de la paroi de la cavité cylindrique, le maillage cartésien rouge
celle de l'intérieur de la cavité et le maillage cartésien vert celle de la paroi.

2.5.2 Meéthode de recouvrement de maillages utilisée

Afin de simuler une paroi inclinée, la méthode de recouvrement de maillages a été utilisée
dans ce travail. Deux maillages se superposent et les variables de I’écoulement sont transférées
entre les deux maillages a ’aide d’une interpolation 2-D.

Dans un premier temps, la position du point receveur est repérée dans le maillage donneur
et les points donneurs sont déterminés. A titre d’exemple, un point receveur et ses points
donneurs correspondant sont représentés sur la figure 2.10. Ensuite, une interpolation 2-D est
effectuée a partir de schémas d’interpolation centrés en utilisant des polynémes de Lagrange
sur un support de N points.

Pour un point receveur de coordonnées (xj,y;) et ses points donneurs correspondant
((i),y(4)), la méthode d’interpolation 2-D s’écrit alors pour une variable u :

N

ij=1

ol les coefficients S;; sont les N 2 coefficients d’interpolation & déterminer. Les polynémes
fondamentaux de Lagrange 2-D ont été choisis pour effectuer 'interpolation. Ils s’écrivent :

om—a@) o w—y)
Sij = — — 2.34
= Al sm=a 1L o= (234

Dans ces travaux, le choix N = 10 a été fait car il semble étre le meilleur compromis
entre cout de calcul et précision de la solution numérique [31]. Les interpolations sont ainsi
réalisées sur des supports 10 x 10, avec un ordre formel égal a 10.
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Maillage donmeur

FIGURE 2.10 — Méthode d’interpolation a I’aide de polynémes de Lagrange en 2-D; @ point
receveur et @ points donneurs.

2.6 Comparaison des mécanismes de dissipation

En mécanique des fluides compressible, les schémas numériques doivent posséder une
certaine dissipation intrinseque, afin de garantir la stabilité du calcul, la positivité de certaines
variables et les conditions d’entropie. Cependant, une dissipation numérique excessive peut
égaler, voire dépasser la dissipation physique, ce qui n’est pas souhaité. Si la dissipation
du filtrage sélectif ou la dissipation de l'intégration temporelle est plus importante que la
dissipation visqueuse par exemple, le nombre de Reynolds effectif de la simulation peut étre
inférieur a celui attendu [18].

Dans notre approche LES, la dissipation résulte de la viscosité moléculaire, du filtrage
sélectif, du filtrage non-linéaire et de I'intégration temporelle. En effet, le schéma de différen-
ciation spatiale centré est caractérisé par une dissipation nulle. Les différentes contributions
a la dissipation totale peuvent étre comparées dans ’espace des nombres d’onde kAz [23]. La
fonction de transfert associée a la viscosité moléculaire s’écrit en effet :

kAz\ 2
ou Az est la taille de la maille considérée.
Celle associée au filtrage s’exprime de la maniére suivante :
o 5
Tpa(kAz) = 1 | do+2 jZ: d;cos(jkAx) (2.36)

ol les d; sont les coefficients du filtrage explicite, o son intensité et At le pas temporel de la
simulation.

La fonction de transfert de l'intégration temporelle a pour expression :
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FIGURE 2.11 — Fonctions de transfert associées : —— a la dissipation visqueuse, — — —
a la dissipation du filtrage explicite centré SFollp, —-— a la dissipation de ’algorithme
d’intégration spatiale RK2 et — sk — a la dissipation du filtre de la capture de choc Fopt;
(a) pour une taille de maille Az, = 7.5 x 1075m et (b) Azpez = 6 X 107°m de maille dans

le domaine de calcul, hors des zones éponges.

Themp(kAz) = (1 — |Gric (WAL)|) /At (2.37)

ou Gri (wAt) est la fonction d’amplification de I'intégration temporelle définie au début du
chapitre et wAt = ukAxAt/Ax est la pulsation normalisée. La vitesse de convection des
structures turbulentes u. est prise égale a (2/3)u; pour un jet rond et (1/2)u; pour un jet
rectangulaire, ot u; est la vitesse du jet adapté équivalent.

Enfin, la fonction de transfert du filtrage non-linéaire s’écrit :

sc

Tsc(kAx) = %t (—2¢1 4 2(c1 — c2)cos(kAx) + 2cacos(2kAx)) (2.38)

ol les c; sont les coefficients du filtrage non-linéaire de la capture de choc et ol. est son

intensité variable, qui sera ici prise égale a sa valeur maximale de 1.

Les jets simulés dans ce travail ont des nombres de Reynolds proches de Re ~ 5 x 104 et
les maillages utilisés possedent sensiblement les mémes tailles de mailles. Ainsi, les fonctions
de transfert associées aux quatre mécanismes de dissipation ont été calculées pour le seul jet
plan supersonique JetpL3 étudié dans le chapitre 4. Pour ce jet, la taille de maille minimale
est de AZmin = 7.5 x 107 m au niveau de la paroi et des couches de mélange, et la taille
de maille maximale est de Azyqe = 6 x 107° m en dehors du jet. La vitesse du jet adapté
équivalent est égale a uj;; = 381,1 m.s~! et le pas temporel est de At = 1.6 x 1078 s. La
comparaison des quatre fonctions de transferts est proposée sur la figure 2.11 dans I'espace
des nombres d’onde kAx pour les tailles de maille minimale Ax,,;, et maximale Az,,qz.

Pour ces deux tailles de maille, on constate que la dissipation due a l'intégration tempo-
relle est beaucoup plus faible que la dissipation des trois autres mécanismes, et notamment
que la dissipation visqueuse, pour tous les nombres d’onde. La dissipation du filtrage explicite,
pour la taille de maille minimale A, sur la figure 2.11(a), est inférieure a la dissipation
visqueuse pour kAzx < 1.5 et supérieure pour kAx > 1.5. Ainsi la dissipation est princi-
palement due a la viscosité pour les structures discrétisées par plus de A\/Az = 4.5 points

par longueur d’onde. De la méme maniere, pour la taille maximale de maille Axpq., sur la
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figure 2.11(b), la dissipation du filtrage explicite est inférieure & la dissipation visqueuse pour
kAx < 1.1 et supérieure pour kAxz > 1.1. La dissipation est donc principalement due a la
viscosité pour les structures discrétisées par plus de A\/Ax = 5.7 points par longueur d’onde.
En ne prenant pas en compte la dissipation due a la capture de choc, la figure 2.11 permet
donc de démontrer que la dissipation visqueuse est prépondérante sur les échelles résolues
par la LES. Cependant, quand la procédure de capture de choc s’applique, elle induit une
dissipation supérieure a la dissipation visqueuse pour tous les nombres d’onde.
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Chapitre 3

Simulations de jets ronds
supersoniques sous-détendus

Dans ce chapitre, un jet cylindrique sous-détendu libre et quatre jets impactant une paroi
avec un angle normal sont simulés en résolvant les équations de Navier-Stokes 3-D instation-
naires compressibles. Les résultats obtenus pour le jet libre sont tout d’abord présentés afin
de valider la méthodologie numérique. Les résultats des jets impactant sont ensuite montrés.

3.1 Parametres des simulations

3.1.1 Code de résolution cylindrique

Les simulations sont effectuées a ’aide d’un code Fortran développé en interne, parallélisé
a l'aide de OpenMP. Les équations de Navier-Stokes 3-D compressibles instationnaires sont
résolues sur un maillages cylindrique & pas variable (7,0, z) ou r, 6 et z indiquent les directions
radiale, azimutale et axiale. L’algorithme de Runge-Kutta RK26 est utilisé pour I'intégration
temporelle et des schémas de différentiation spatiale sur 11 points & faible dispersion et faible
dissipation [16, 12] sont employés. A la fin de chaque pas temporel, un filtrage explicite sur
11 points est appliqué afin de supprimer les oscillations maille-a-maille et de fournir une
dissipation de sous-maille [19, 21]. Les conditions de rayonnement de Tam et Dong [138]
sont implémentées sur les frontieres du domaine. Une zone éponge qui combine un étirement
du maillage et un filtrage Laplacien est ajoutée afin de dissiper les structures turbulentes
avant qu’elles n’atteignent la frontiere du domaine. Un code de résolution similaire a déja
été utilisé avec succes [23, 24] pour simuler des jets ronds subsoniques turbulents avec un
nombre de Mach d’éjection de M, = 0.9. Au niveau de la buse et de la paroi le cas échéant,
une condition adiabatique est imposée. Une méthode de capture de choc [22] est appliquée
afin de dissiper les oscillations de Gibbs de part et d’autre des chocs comme utilisé dans
la simulation de de Cacqueray et al. [43] d’un jet rond supersonique sur-détendu avec un
nombre de Mach équivalent de M; = 3.3. Par ailleurs, les jets simulés dans ce chapitre sont
excités a I’aide d’anneaux tourbillonnaires de divergence nulle [23] afin d’obtenir un taux de
turbulence compris entre 5% et 10% de la vitesse du jet idéalement détendu équivalent en
sortie de buse. La singularité au niveau de I'axe est traitée a ’aide de la méthode de Mohseni
et Colonius [91]. Finalement, afin d’augmenter le pas de temps du calcul, une diminution de
la résolution effective azimutale dans la région proche de 'axe est implémentée. Toutes les
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méthodes numériques citées sont présentées en détail dans le chapitre 2.

3.1.2 Parametres des jets

Les jets ronds considérés dans ce chapitre sont des jets sous-détendus supposés issus d’'une
tuyere convergente. Le nombre de Mach d’éjection M, = ue/c. des jets est alors égal a 1,
ol u. est la vitesse du jet sur l'axe et c. la vitesse du son au niveau de la sortie de buse.
Le milieu ambiant est caractérisé par une pression py = 100000 Pa et une température
To = 293 K. Le taux de détente p,/py des jets est égal & NPR = 4.03, ce qui donne un
nombre de Mach parfaitement détendu de M; = 1.56. Le nombre de Reynolds des jets
est de Re; = u;Dj/v = 6 x 10%, ol u; et D; sont la vitesse d’éjection et le diametre des
jets parfaitement détendus équivalents. Les valeurs des parametres d’éjection sont présentées
dans le tableau 3.1. Ces valeurs ont été choisies afin de se rapprocher des valeurs d’une étude
expérimentale effectuée par Henderson et al. [59].

pression pe 212900 Pa
température T, 2442 K

densité pe 3.038 kg.m™3

vitesse ue 313.2 m.s~ !
diametre buse D 2 mm
épaisseur buse e e=0.1rg

TABLE 3.1 — Parametres d’éjection des jets.

3.1.3 Profil moyen

La modélisation de la buse demande un soin particulier afin de représenter au mieux la
physique en sortie de la buse. Les jets sont simulés a I'aide d’une tuyere cylindrique de rayon
ro = D/2 et d’épaisseur de levre e = 0.179. Un profil laminaire de Blasius est utilisé pour
initialiser la vitesse moyenne axiale dans la tuyere. Ce profil est défini de la maniere suivante :
<uz>_{77(2—2772+773)si77<1 (3.1)
Ue 1sin>1

ol < u, > est la vitesse moyenne axiale, n est la distance a la paroi normalisée par I’épaisseur
de la couche limite 4, et u. est la vitesse d’éjection du jet.

Dans ce mémoire, ’épaisseur de la couche limite § est égale & 15% du rayon de la buse.
La masse volumique moyenne < p > est ensuite déterminée a ’aide de la relation de Crocco-
Busemann :

1 11 B -1 B >t
<p>:[__<___><u >_72 M§<<u >_1><u >] (3.2)

Pu Pu  Pe U U Uy

ol pe = pe/(rTe) est la masse volumique d’éjection et p,, = p./(r7T,) est la masse volumique
au niveau de la paroi de la buse, déterminée a 'aide de la température de réservoir T, qui
correspond a la température d’arrét isentropique des jets.
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3.1. Parametres des simulations

Les profils de vitesse et de masse volumique donnés par les relations (3.1) et (3.2) sont
imposés en amont au sein de la buse et un rappel des champs moyens vers ces profils est
effectué jusqu’en sortie de buse. La force de ce rappel diminue avec la position axiale, et est
maximale avec 0,qppe; = 0.05 en amont. L’amplitude du rappel suit plus précisément la loi
suivante :

. Z(Z) — Rbuse 1/2
UT(Z(Z)) = Orappel <7> (3.3)
20 — Rbuse
ou 2y et zpuse sont les coordonnées des extrémités amont et aval de la buse. Ce rappel est
nécessaire afin de garantir une sortie de buse avec les parametres d’éjection voulus et d’éviter
I’apparition de cellules de chocs dans la buse. Un exemple de profil de vitesse moyenne axiale
obtenu en sortie de buse pour un jet rond supersonique étudié dans ce chapitre est donné sur
la figure 3.1.

<u, > Ju,

0.8 0.85 0.9 0.95 1
/7o

FIGURE 3.1 — Profil de vitesse moyenne axiale en sortie de la buse.

3.1.4 Excitation des couches de mélange a l’aide d’anneaux tourbillon-
naires

Dans la buse, a environ un rayon en amont des levres de la buse, les couches limites du
profil de Blasius sont excitées a ’aide d’anneaux tourbillonnaires de divergence nulle afin
d’obtenir des perturbations de vitesse en sortie de buse. La formule suivante est appliquée
sur chaque plan du maillage dans la direction azimutale :

u (7, 2) up(r, 2) ?mg(r, 2)
= j i 3.4
[ u(r, Z)] [ uz(r, 2) eatty uz"(r, 2) (34)
. urmg(r, 2) 27, a2 PR
ot [ ugmg(T, Z) - %exp <_ln(2)b_2> Tring ini ) a2 = (Zm'ng - Z)2 + (Tring - T)Qa

b = 4Ar ol Ar est la taille de maille dans la direction radiale, z,;ng €t 7ring sont les coordon-
nées du centre de I’anneau tourbillonnaire, €, est un nombre aléatoire compris entre —1 et 1
qui module la force du tourbillon sur chaque plan azimutal et « est 'intensité du forcage.

Le centre de ’anneau tourbillonnaire est donné par les relations :
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Zring = —T0
0 1) (3.5)
Tring = 70 — 5 + 67»6
ou ¢ est ’épaisseur du profil de Blasius utilisé pour l'initialisation dans la buse, €, est un
nombre aléatoire compris entre -1 et 1 qui fait varier la position du tourbillon par rapport
au centre de la couche limite. L’application de cette méthode sur chaque plan azimutal du
maillage permet de perturber I’écoulement sans entrainer artificiellement de corrélation dans
la direction azimutale.
L’intensité a du forgage est fixée a 0.02 afin d’obtenir des taux de turbulence compris
entre 5% et 10% de la vitesse du jet parfaitement détendu équivalent en sortie de buse. Cette

valeur est similaire & celles utilisées par Bogey et al. [23] pour des jets subsoniques.

3.2 Jet rond sous-détendu libre

3.2.1 Parametres de la simulation

Un jet libre est tout d’abord simulé sur un maillage cylindrique contenant n, X ng x n, =
500 x 512 x 1561 = 400 millions de points, a pas variable dans les directions radiale et axiale
afin de s’adapter a la physique du probléme. Les évolutions de la taille des mailles dans ces
directions sont illustrées sur la figure 3.2.

(a) (b)

0.08 / 0.08
0.06 0.06
< <
= 0.04  0.04
< <
0.02 o,oz\/—_
0 0
0 5 10 15 18 -2 0 2 4 6 8 10
/Ty z/ro

FIGURE 3.2 — Evolutions de la taille des mailles dans les directions (a) radiale et (b) axiale.

Les variations de la taille de maille dans la direction radiale sont présentés sur la fi-
gure 3.2(a). La taille de maille minimale se situe au niveau de la couche de mélange du jet,
ar=rg, et vaut Ar = 0.0075ry. Le maillage est ensuite étiré pour atteindre Ar = 0.06rg en
org < r < 15rg. Pour r > 157y une zone éponge est implémentée. Dans la direction axiale, les
variations de la taille de maille sont montrées sur la figure 3.2(b). La taille de maille minimale
se trouve au niveau de la sortie de buse, en z = 0, et vaut Az = 0.0075ry. La taille de maille
vaut ensuite Az = 0.03r¢ pour 5rg < z < 30rg. En aval, pour z > 30rg une zone éponge est
utilisée. Ces tailles de maille permettent la propagation d’ondes acoustiques dont le nombre
de Strouhal est inférieur & St = fD;/u; = 6.4 ou f est la fréquence de I'onde. On peut
noter que, afin de préserver la précision numérique des schémas de différenciation spatiale,

les maillages sont étirés a des taux inférieurs a 1% a 'extérieur des zones éponges.
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3.2. Jet rond sous-détendu libre

Environ 200000 itérations temporelles on été effectuées au total, dont 150000 pour le
régime permanent. Le temps simulé pour le régime permanent est ainsi égal & 10007 /u;.

3.2.2 Représentations instantanées

Une visualisation 3-D est donnée sur la figure 3.3, sur laquelle des isosurfaces de masse
volumique sont représentés afin de montrer la structure de cellules de chocs. Les frontieres des
couches de mélanges sont également représentées a ’aide d’isosurfaces de masse volumique
colorées par le nombre de Mach local. La pression fluctuante dans le plan # = 0 degré est
aussi montré afin de mettre en évidence le champ proche acoustique. Une représentation
instantanée isolée doit étre considérée avec prudence mais elle peut donner des résultats
qualitatifs. Dans cette figure notamment, une composante acoustique se propageant en amont
peut étre observée dans la région proche de la buse. Cette composante apparait déphasée de
part et d’autre de la buse. Un bruit de screech, associé a un mode d’oscillation hélicoidal du
jet, semble donc étre produit.

FIGURE 3.3 — Visualisation du jet simulé. Les isosurfaces de masse volumique en mauve et
rouge sont obtenues pour des valeurs 0.8 et 2.5 kg.m ™3, respectivement. Les isosurfaces de
masse volumique correspondant a 1.25 kg.m ™3 sont également représentées et sont colorées
par le nombre de Mach local. Le champ de pression fluctuante dans le plan 8 = 0 degré est
montré. La buse est en gris.

La norme de la vorticité obtenue dans le plan (z,r) est représentée sur la figure 3.4. Les
couches de mélange se développent rapidement en aval de la buse avec I’apparition de petites
et de grandes structures turbulentes, comme attendu pour un nombre de Reynolds du jet de
Rej =6 x 10%.

Sur I’axe du jet, le cone potentiel est visible et prend fin aux alentours de z = 15ry. Lau
et al. [76] ont proposé un modele empirique pour prédire la longueur du cone potentiel z,
pour des jets isothermes dont le nombre de Mach est inférieur a 2.5 :
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Z/T’O

FIGURE 3.4 — Représentation instantanée dans le plan (z,7) de la norme de la vorticité |w|
pour le jet libre. L’échelle de couleur varie pour des valeurs de 0 & 10u;/D;. La buse est en

noir.

;—i = 4.2+ 1LIM? (3.6)
ou D; et M; sont le diametre et le nombre de Mach du jet idéalement détendu équivalent.
Pour le jet étudié, les valeurs M, = 1.56 et D; = 2.2 mm donnent une longueur de cone
potentiel de z, = 15.1r¢. Plus tard, Tam et al. [142] ont amélioré 'expression (3.6) en y
incluant le rapport entre la température d’éjection du jet et la température ambiante afin de
prendre en compte les effets de compressibilité. Pour le jet simulé, ou T, < Tp, la formule

s’écrit :
Zp 9 T.
— =424+ 1IM5+11(1—- = 3.7
a2 LM ¢ ( TO) (3.7)

L’expression (3.7) donne la valeur z, = 15.6r9, en accord avec le résultat de la simulation.

Afin d’illustrer simultanément le champ aérodynamique et le champ acoustique, une re-
présentation instantanée dans le plan (z,r) de la masse volumique et de la pression fluctuante
est proposée sur la figure 3.5(a). Un réseau de cellules de choc est obtenu avec une dizaine de
cellules visibles dans le champ de masse volumique. Un disque de Mach peut également étre
observé dans la premiere cellule a z = 2.35ry. De plus, sur la figure 3.4, des forts niveaux de
vorticité, correspondant a la présence d’une ligne de glissement, sont visibles entre la région
subsonique située en aval du disque de Mach et I’anneau supersonique situé en aval du choc
oblique annulaire. La présence d’un disque de Mach est en accord avec les résultats de Po-
well [111], Henderson [58], et Addy [1] qui ont noté I'apparition d’un disque de Mach dans la
premiere cellule pour NPR > 3.8 ou 3.9.

Deux contributions acoustiques apparaissent dans le champ de pression fluctuante sur la
figure 3.5(a). Des fronts d’ondes circulaires sont visibles et semblent se propager & partir des
cinq premieres cellules. Ils sont dus aux interactions entre les chocs du réseau de cellules et
la turbulence dans les couches de mélange du jet. Des ondes acoustiques se propageant dans
la direction amont peuvent également étre notées dans la région proche de la buse. Enfin, la
figure 3.5(b) présente une photographie schlieren de André et al. [3] pour un jet supersonique
sous-détendu avec un nombre de Mach parfaitement détendu de M; = 1.55 et un nombre
de Mach d’éjection de M, = 1. Les résultats sont assez similaires a ceux de la LES, avec
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3.2. Jet rond sous-détendu libre

notamment la présence d’un disque de Mach et d’une ligne de glissement en aval de celui-ci,
dans la premiere cellule.

(b)

FIGURE 3.5 — (a) Représentation instantanée dans le plan (z,7) de la masse volumique dans
la région proche de ’axe et de la pression fluctuante pour le jet libre. Les échelles de couleur
varient pour des valeurs de 1 & 3 kg.m ™2 pour la densité et de —2000 & 2000 Pa pour la pression
fluctuante; (b) photographie schlieren d'un jet supersonique sous-détendu (M; = 1.55 et
M, = 1) de André et al. [3].

3.2.3 Champs moyens de vitesse

Les champs moyens de vitesse axiale et radiale obtenus pour le jet simulé sont représentés
sur la figure 3.6. Les résultats expérimentaux PIV de André et al. [3] pour un jet supersonique
sous détendu (M; = 1.5 et M, = 1) sont aussi montrés. La structure du réseau de cellules de
chocs et les niveaux obtenus dans la simulation et dans ’expérience sont en tres bon accord.
En particulier, la longueur des cellules est identique pour la premiere cellule, et devient
légerement plus faible dans les champs LES que dans les résultats PIV.

(b)

4
2
N N
,‘/ » ~ .
-2
-4
2 0 2 4 6 8 10 12 14 16 2 0 2 4 6 8 10 12 14 16
Z/T’O Z/T’O

FIGURE 3.6 — Champs moyens dans le plan (z,7) de la vitesse (a) axiale et (b) radiale. Les
échelles de couleur varient pour des valeurs de 0 & 600 m.s~! pour la vitesse axiale et de
—150 & 150 m.s~! pour la vitesse radiale. Les résultats PIV de André et al. [3] pour un jet
supersonique sous-détendu (M; = 1.5 et M, = 1) sont montrés dans les rectangles noirs.
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Chapitre 3. Simulations de jets ronds supersoniques sous-détendus

Le champ moyen de vitesse totale est représenté sur la figure 3.7 pour le jet simulé.
Les résultats expérimentaux de Henderson et al. [59] pour un jet similaire sont également
représentés, et un excellent accord est obtenu.

20 25 30

Z/T‘O

FIGURE 3.7 — Champs moyens dans le plan (z,7) de la vitesse totale. L’échelle de couleur
varie pour des valeurs de 0 & 600 m.s~!. Les résultats PIV de Henderson et al. [59] pour un
jet supersonique sous-détendu (M; = 1.56 et M, = 1) sont montrés dans le rectangle noir.

Dans les figures 3.6 et 3.7, la longueur de la premiere cellule de choc dans le jet est
égale a 3.20ry. Ce résultat est tres proche des résultats expérimentaux de André et al. [3] et
Henderson et al. [59] pour des jets libres similaires. Par ailleurs, la longueur de la premieére
cellule peut étre estimée grace a la formule de Prandtl présentée dans le chapitre 1 :

7TD]',8

K1
ol py est le premier zéro de la fonction de Bessel de premiere espece et d’ordre zéro et
B= /M1

La relation (3.8) donne pour le jet libre Ls = 3.45r. Cette valeur est légeérement supérieure

Ly =

~ 1.306/3D; (3.8)

a celle trouvée sur la figure 3.6. Cependant, I’expression (3.8) a été améliorée par Pack [101]
en calculant les quarante premiers coefficients du modele de Prandtl [114]. Elle devient alors :

Ly~ 1.228D; (3.9)

Cela fournit Ly = 3.20rg pour le jet libre, ce qui correspond parfaitement a la valeur
déterminée a partir des champs moyens du jet.

La taille des cellules dans le réseau de cellules de chocs semble diminuer dans la direction
aval sur la figure 3.6(a). Cette diminution est due a la croissance de ’épaisseur de la couche de
mélange. La taille normalisée des cellules est présentée sur la figure 3.8 pour le jet simulé. Les
résultats expérimentaux de André et al. [3] pour des jets supersoniques sous-détendus avec un
nombre de Mach parfaitement détendu compris entre M; = 1.10 et M, = 1.50 y sont aussi
tracés. Les résultats sont en bon accord et une diminution linéaire de la taille des cellules est
constatée. Une telle évolution a également été notée par Harper-Bourne et Fisher [57] qui ont
proposé le modele suivant pour la taille de la n"¢ cellule du réseau de cellules de chocs :

L,=Ls—(n—1)AL (3.10)

ol AL est la variation de taille d’une cellule a autre.
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3.2. Jet rond sous-détendu libre

Le champ moyen issu de la LES permet d’obtenir AL/L; = 5% a l’aide d’une régression
linéaire sur les 10 premieres cellules. Expérimentalement, Harper-Bourne et Fisher [57] ont
trouvé AL/Ls = 6% et André et al. [3] une valeur AL/Ls; = 3% en moyenne pour leurs jets
supersoniques sous-détendus. Cette valeur plus faible dans l'expérience de André et al. [3]
que dans la LES peut étre due a la présence d’un écoulement secondaire située autour du jet
dans 'expérience, dont le nombre de Mach est égal a M = 0.05.

Enfin, pour des jets supersoniques sous-détendus, Harper-Bourne et Fisher [57] et Seiner
et Norum [124] ont mesuré les longueurs moyennes des huit premieres cellules du réseau et
ont proposé la relation empirique L; = 1.118D pour cette longueur. Cette relation donne
pour le jet simulé L; = 21.5ry, en accord avec la valeur 20.5rg obtenu a partir des champs
moyens de la LES.

15

Vi
{4
)
171
/1y

1.25

rn
i
/

J
/
rn

Q

= 0.75

~

~ 05
0.25

0 2 4 6 8 10
shock cell number

FIGURE 3.8 — Taille normalisée des dix premieres cellules du réseau de cellules de chocs pour
— o — le jet libre simulé et les jets expérimentaux de André et al. [3] & des nombres de Mach
parfaitement détendus de — e — M; = 1.10, — e — M, = 1.15, M; =135et —o—
M, = 1.50.

Finalement, le disque de Mach dans la premiere cellule, situé a zp; = 2.3rg, correspond
a un choc droit et doit ainsi vérifier la relation de saut de Rankine-Hugoniot. Cette relation

s’écrit :

w_ (=DM +2 (3.11)

uy (v + 1)M?
ou u; et ug sont les vitesses moyennes axiales en amont et en aval du disque de Mach,
et My est le nombre de Mach en amont du disque de Mach. Dans le jet libre, les valeurs
u; = 595 m.s™!' et M; = 2.75 sont relevées en amont du disque de mach et la valeur
up = 166m.s~ ! est trouvée en aval du disque. Cette derniere valeur est en trés bon accord
avec la valeur ug,,, = 164 m.s~! prédite par la relation (3.11). La position du disque de Mach
zyr et son diametre Dj; peuvent également étre extraits des champs de vitesse moyenne, ce
qui donne zp; = 2.3rg et Dy = 0.25r¢. Expérimentalement, Addy [1] a obtenu un disque de
Mach dans ses jets supersoniques sous-détendus pour un taux de détente supérieur a 3.9, et

a proposé les relations empiriques suivantes :

;—M = 0.65VNPR (3.12)
J
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Chapitre 3. Simulations de jets ronds supersoniques sous-détendus

D
TM = 0.36VNPR — 3.9 (3.13)
J

La position du disque de Mach et son diametre pour le jet simulé et les jets expérimentaux
de Addy [1] sont représentés sur la figure 3.9 en fonction du taux de détente. Les résultats
donnés par les relations (3.12) et (3.13) sont également tracés. Un bon accord est alors
obtenu entre les valeurs obtenues pour le jet simulé, les données expérimentales et les relations
empiriques. Il peut cependant étre noté que la relation (3.12) surestime légérement la position
zys du disque de Mach pour NPR < 6.

2 0.8
X X
X X
X
1.5 x 0.6 X
X
S x = Q\ x
% 1 * = 04 y
& Q
X
0.5 0.2
%
0 0 '
2 4 6 8 10 2 4 6 8 10
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FIGURE 3.9 — (a) Position et (b) diametre du disque de Mach pour e le jet simulé, x les jets
expérimentaux de Addy [1] et — en utilisant les relations (3.12) and (3.13).

3.2.4 Champs fluctuants de vitesse

Les champs de vitesse rms axiale et radiale obtenus pour le jet libre sont présentés sur
la figure 3.10. Les résultats expérimentaux PIV de André et al. [3] sont aussi montrés. Un
tres bon accord qualitatif est ainsi obtenu avec le jet simulé. Il est intéressant de noter que
la vitesse rms axiale dans la couche de mélange du jet oscille avec le réseau de cellules de
choc, ce qui n’est pas le cas pour la vitesse rms radiale. De plus, I’épaisseur de la couche de
mélange est plus importante dans la simulation que dans 'expérience. Ce résultat peut étre
lié au nombre de Reynolds beaucoup plus important dans I'expérience (Re; = 1 x 10%) que
dans la simulation (Re; =5 x 10%).

Afin de mener une étude plus quantitative, les valeurs maximales des champs de vitesse
rms axiale et radiale dans la couche de mélange sont tracées sur la figure 3.11 en fonction de
la distance axiale.

Sur la figure 3.11(a), la valeur maximale de la vitesse rms axiale évolue principalement
en suivant le réseau de cellules de chocs. Elle croit progressivement a partir du début d’une
cellule et diminue rapidement en fin de cellule. Par exemple, au niveau de la premiere cellule,
elle augmente de la sortie de la buse jusqu’a la distance z = 3rg. Elle vaut alors 18% pour le
jet simulé et 16% pour le jet expérimental. Une décroissance rapide est ensuite observée, pour
atteindre en fin de cellule, & z ~ 4rq, des valeurs de 13.5% et 12.5% pour le jet simulé et le
jet expérimental, respectivement. Sur la figure 3.11(b), la valeur maximale de la vitesse rms
radiale présente une valeur sensiblement constante dans le jet simulé, égale a 11%. Dans le
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2 0 2 4 6 8 10 12 14 16 2 0 2 4 6 8 10 12 14 18

z/To z/To

FIGURE 3.10 — Champs de vitesse rms (a) axiale et (b) radiale dans le plan (z,7). L’échelle de
couleur varie pour des valeurs de 0 & 100 m.s~!. Les résultats PIV de André et al. [3] pour un
jet supersonique sous-détendus (M; = 1.5 et M, = 1) sont représentés dans les rectangles
noirs.
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FIGURE 3.11 — Evolution de la valeur maximale de la vitesse rms (a) axiale et (b) radiale
le long de la couche de mélange en fonction de la distance axiale; —— pour le jet simulé;
— — — résultats PIV de André et al. [3]. Les pointillés gris indiquent les fins de cellules du
réseau de cellules de chocs dans la LES.

jet expérimental, cette valeur est égale & 8% au niveau des trois premieres cellules puis varie
selon le réseau de cellules de chocs pour z > 10.

3.2.5 Vitesse de convection

La vitesse de convection u. des structures turbulentes le long de la couche de mélange
du jet a été étudiée. Elle a été calculée au centre de la couche de mélange, dont la position
est donnée par la position radiale du maximum de la vitesse rms totale. Le chemin trouvé
est représenté sur la figure 3.12. Le long de ce chemin, des corrélations ont été effectuées sur
les champs de vitesse instantanée axiale afin d’obtenir la vitesse de convection des structures
turbulentes. Cette vitesse est tracée en fonction de la distance axiale sur la figure 3.13.

La vitesse de convection des structures turbulentes n’est pas constante le long de la couche
de mélange mais varie selon le réseau de cellules de chocs comme observé expérimentalement
par André [2] pour différents jets sous-détendus. Dans la premiere cellule, la vitesse de convec-
tion augmente de la valeur u. = 0.4u; a la valeur u. = 0.63u; en méme temps que la vitesse a
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FI1GURE 3.12 — Champ de vitesse rms totale du jet libre simulé. L’échelle de couleur varie de
0 & 100 m.s~!. La ligne noire indique la position radiale de la valeur maximale du champ.
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FI1GURE 3.13 — Vitesse de convection des structures turbulentes le long de la couche de mélange
du jet libre simulé. Les pointillés gris indiquent les fins de cellules du réseau de cellules de
chocs.

I'intérieur du jet augmente. La vitesse de convection diminue ensuite en fin de cellule jusqu’a
la valeur u. = 0.60u;, suivant la diminution de vitesse au sein du jet causée par le disque
de Mach et le choc oblique. Cette évolution se répete pour les autres cellules de chocs. La
vitesse de convection se rapproche d'une valeur de 0.35u; ~ 0.5u, a la sortie de la buse, ce qui
correspond a la vitesse attendue initialement dans une couche de mélange quand la vitesse
sur I’axe vaut u.. Enfin, la vitesse de convection semble tendre vers la valeur u. = 0.65u; dans
la direction aval, ce qui est en accord avec les observations expérimentales de Harper-Bourne
et Fisher [57], qui ont trouvé u. = 0.70u; pour des jets sous-détendus a 'aide d’un systeme
schlieren croisé.

3.2.6 Spectre acoustique en amont

Le spectre acoustique (SPL pour Sound Pressure Level en anglais) obtenu dans la région
proche de la buse au point de coordonnées z = 0 et r = 2rg est représenté sur la figure 3.14
en fonction du nombre de Strouhal St. Une composante tonale apparait 15 dB au dessus du
bruit large bande a un nombre de Strouhal St = 0.305. Cette composante correspond & un
bruit de screech, comme observé expérimentalement par Westley et Woolley [161], Tam et
Tanna [146], Panda [103], et André et al. [3] sur un grand nombre de jets ronds supersoniques
imparfaitement détendus.
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FIGURE 3.14 — Spectre acoustique (SPL) en z = 0 et r = 2ry en fonction du nombre de
Strouhal du jet libre.

3.2.7 Analyse des propriétés des champs de pression dans le jet

Le champ de pression dans le plan (z,7) a été enregistré tous les 50 pas de temps. Ces

données sont stockées dans une matrice M x N de la maniere suivante :

Pt pP: . PN

P+ pP? . Py

Puy = (3.14)

Py, P} . PY
ol N est le nombre d’échantillons et M = n_, x 2n,. est le nombre total de points dans le plan
(z,7). Le champ de pression pour un temps donné est ainsi fourni par une colonne de la matrice
P,;. Une transformée de Fourier rapide (FFT pour Fast Fourier Transform en anglais) est
appliquée a chaque ligne de la matrice P,j;. De cette maniere, pour une fréquence donnée, des
champs d’amplitude et de phase peuvent étre obtenus. Pour la fréquence tonale St = 0.305, ces
champs sont représentés sur la figure 3.15. Le champ d’amplitude de la figure 3.15(a) exhibe
une structure de cellules différente de la structure de cellules de chocs. Cette structure est
générée par la présence d’une onde stationnaire aérodynamique-acoustique. Elle a été observée
par Panda [103] pour des jets possédant un bruit de screech. La longueur caractéristique
de cette structure est égale a la longueur d’onde de 'onde stationnaire Lg, formée entre
les structures turbulentes convectées vers l'aval et les ondes acoustiques se propageant vers

I’amont. La fréquence du bruit de screech fs; peut alors étre déterminée par le modele de
Panda [103] & partir de Ly, :

Ue
Lgw(1 4+ uc/co)

ou u. est la vitesse moyenne des structures turbulentes dans la couche de mélange et cy est

fo= (3.15)

la vitesse du son dans le milieu ambiant. Il est intéressant de noter que ce modele repose sur
la méme construction que le modele présenté dans le chapitre 1, donnant la relation (1.29).
La relation (3.15) est ainsi similaire a la relation (1.29) en remplacant la longueur de cellule
de choc Ly par la longueur d’onde de I'onde stationnaire Lg,,.

Pour le jet simulé, la figure 3.16 présente 'amplitude du spectre a la fréquence tonale
St = 0.305 le long de la ligne r = 3rg. Le réseau de cellule est clairement visible. La longueur
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z/ro z/To

FIGURE 3.15 — Champs d’amplitude (a) et de phase (b) dans le plan (z,7) obtenus pour la
fréquence tonale St = 0.305.

de cellule de ce réseau est constante a partir de la deuxieme cellule, et est égale a L, =~ 2.67¢.
Ce résultat differe de celui obtenu pour la longueur des cellules de chocs qui diminue avec
la distance axiale. Afin d’appliquer la relation (3.15), la vitesse de convection moyenne des
structures turbulentes est prise égale a la valeur atteinte pour z > 5rg sur la figure 3.13, de
ue = 0.65u;. La relation (3.15) donne alors un nombre de Strouhal de St = f;D;/u; ~ 0.30
pour le bruit de screech, en tres bon accord avec la fréquence tonale dominante sur le spectre
de la figure 3.14.
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FIGURE 3.16 — Amplitude du spectre a la fréquence tonale St = 0.305 le long de la ligne
r = 3rg.

Le champ de phase présenté sur la figure 3.15(b) permet de déterminer la nature du
mode d’oscillation du jet associé a la fréquence St = 0.305. Un déphasage de 180 degrés est
observé de part et d’autre de 'axe du jet. Cela indique que la fréquence tonale St = 0.305 est
associée a un mode d’oscillation sinueux ou hélicoidal du jet. Une décomposition de Fourier
appliquée a 32 capteurs régulierement espacés dans la direction azimutale en z = 0 et » = 2rg
permet de confirmer la nature hélicoidale du mode. Afin de visualiser ce mode, la pression
fluctuante obtenue pour ces 32 capteurs est filtrée autour de St = 0.305 puis normée. Le
résultat est représenté sur la figure 3.17 en fonction de la direction azimutale a trois instants
séparés par un temps 7'/3, ou T est la période correspondante au nombre de Strouhal du
screech St = 0.305. L’évolution hélicoidale du champ de pression dans la région proche de la
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3.2. Jet rond sous-détendu libre

buse a cette fréquence est ainsi visible. Cette fréquence tonale est finalement comparée sur
la figure 3.18 aux fréquences de screech trouvées expérimentalement par Powell et al. [113]
pour des jets sous-détendus. Ces fréquences forment plusieurs paliers en fonction du nombre
de Mach du jet adapté équivalent M. Les fréquences appartenant aux paliers Al et A2 sont
associées a des modes axisymétriques du jet, celles du palier B & des modes sinueux et parfois
hélicoidaux du jet, celles du palier C' & des modes hélicoidaux du jet et enfin celles du palier
D a des modes sinueux du jet. La fréquence tonale du jet simulé se situe a proximité du palier
C. Par conséquent, la fréquence et la nature du screech du jet libre simulé sont en accord avec
le modele théorique de Panda [103] et les observations expérimentales de Powell et al. [113].

150/
180

210\

270

FIGURE 3.17 — Représentation polaire de la pression fluctuante filtrée autour de St = 0.305
en fonction de la direction azimutale, sur le cercle z = 0 et » = 2rg, a trois instants séparés

de T'/3; — — — cercle de rayon unitaire.
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FIGURE 3.18 — e Représentation des fréquences dominantes du bruit de screech obtenues
expérimentalement par Powell et al. [113] en fonction du nombre de Mach du jet équivalent
idéalement adapté M;; x fréquence dominante du screech obtenue pour le jet simulé.

3.2.8 Analyse des propriétés des champs de pression acoustique

La transformée de Fourier rapide appliquée a chaque ligne de la matrice Py (cf ex-
pression (3.14)) permet également d’avoir acces au spectre acoustique en tous les points du
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domaine de calcul. Ainsi, les propriétés du champ acoustique ont été étudiées. Dans un pre-
mier temps, celles obtenues sur un cercle centré en »r = 0 et z = 151y, de rayon 157y, sont
examinées. Le spectre acoustique calculé sur ce cercle est représenté sur la figure 3.19 en
fonction de ’angle d’observation selon la direction aval 6.

160

screech

120

FIGURE 3.19 — Densité spectrale de puissance (PSD pour Power Spectral Density en anglais)
des fluctuations de pression sur un cercle dont le centre est situé sur 'axe du jet en z = 157
et dont le rayon vaut 157, en fonction du nombre de Strouhal et de ’angle d’observation
selon la direction aval 6.

Plusieurs composantes du bruit des jets supersoniques sous-détendus peuvent étre iden-
tifiées sur la figure 3.19. Dans la direction amont, pour # > 140 degrés, la fréquence tonale
St = 0.305 du bruit de screech domine le spectre, comme il a déja été noté sur la figure 3.14.
Entre 20 et 40 degrés, une composante due au bruit de mélange est observée autour d’un
nombre de Strouhal de 0.25, ce qui est conforme avec le nombre de Strouhal de 0.20 et ’angle
30 degrés relevés dans le chapitre 1 pour le bruit de mélange produit par les grandes struc-
tures turbulentes de la couche de mélange des jets. La derniere composante, visible entre 80
et 160 degrés, est caractérisée par une fréquence qui évolue avec ’angle d’observation. Cette
composante est due au bruit de choc large bande, étudié lors de plusieurs études expérimen-
tales [2, 144, 146] et numériques [34, 11]. La fréquence centrale de cette composante, donnée
par la relation (1.30) du chapitre 1, est rappelée ici :

f _ Nu,
shock = Ls(1 — M.,.cos(0))

ou N correspond au numéro du mode, M. est le nombre de Mach de convection des structures

(3.16)

turbulentes et 6 est ’angle par rapport a la direction du jet. La longueur des cellules du réseau
de cellules de chocs n’est cependant pas constante et évolue assez fortement avec la distance.
Il est donc délicat de choisir une longueur Ly pour appliquer la formule (3.16). Dans le cas
d’un jet générant un bruit de screech, Tam et al. [144] ont supposé que la fréquence centrale
du mode N = 1 du bruit de choc large bande se confond avec la fréquence du bruit de screech
dans la direction amont. Dans la direction amont, avec § = 180 degrés, la relation (3.16)
devient :

Nu,

oen(0 = 180 degrés) = ———~ ¢
Fsnock( egrés) Ly(1+ ue/co)

(3.17)
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3.2. Jet rond sous-détendu libre

Ainsi, afin de faire tendre la fréquence centrale du mode N = 1 du bruit de choc large
bande vers la fréquence du bruit de screech donnée par la relation (3.15), I'utilisation de la
longueur d’onde de ’onde stationnaire Lg,, = 2.6r¢ semble intéressante mais cette longueur ne
donne pas des résultats satisfaisants. La longueur finalement considérée dans la relation (3.16)
est la taille de la sixieme cellule, égale a 2.35r. Cette cellule est située en z ~ 15r( et se situe
ainsi au niveau du centre du cercle sur lequel la densité spectrale de puissance des fluctuations
de pressions a été calculée sur la figure 3.19. Les fréquences associées aux modes N = 1 et
N = 2 du bruit de choc large bande sont ainsi représentées sur la figure 3.19. Elles sont en
tres bon accord avec le bruit de choc large bande du jet simulé.

() (b)

-3 0 5 10 15 20 25 -3 0 S 10 15 20 25
Z/TU Z/TU

-3 0 5 10 15 20 25 -3 0 5 10 15 20 25
z/T0 z/ro

FIGURE 3.20 — Champs d’amplitude dans le plan (z,r) obtenus pour les fréquences (a) St =
0.305, (b) St = 0.40, (c) St =0.50 et (d) St = 0.60.

Afin de mieux illustrer les propriétés du bruit de choc large bande du jet simulé, les
champs d’amplitude obtenus dans le plan (z,7) pour quatre fréquences entre St = 0.305 et
St = 0.60 sont présentés sur la figure 3.20. La figure 3.20(a) montre le champ d’amplitude
a la fréquence du bruit de screech St = 0.305. Une composante acoustique se propageant
dans la direction amont y est donc visible. Sur le champ d’amplitude déterminé pour la
fréquence St = 0.40 de la figure 3.20(b), une direction de forte amplitude est observée a
0 ~ 130 degrés. Son angle est en tres bon accord avec I'expression (3.16) qui fournit § = 125
degrés pour une fréquence St = 0.40. Sur le champ d’amplitude a la fréquence St = 0.50
présenté sur la figure 3.20(c), une directivité marquée est observée pour 6 ~ 110 degrés. La
relation (3.16) donne 6 = 104 degrés pour cette fréquence. Enfin, sur le champ d’amplitude
a la fréquence St = 0.60 de la figure 3.20(d), une direction de forte amplitude est notée dans
la direction radiale mais sa directivité est nettement moins marquée que pour les fréquences
précédentes. La relation (3.16) donne # = 90 degrés pour cette fréquence. Par ailleurs, sur
les figures 3.20(b) 3.20(c) et 3.20(d), le bruit de choc large bande semble provenir d’un point
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situé sur 'axe a environ z = 151y, ce qui a motivé le choix de ce point comme origine pour
le cercle donnant les résultats acoustiques sur la figure 3.19.

3.3 Jets ronds sous-détendus impactant une paroi

Les jets considérés dans cette section présentent les mémes caractéristiques en amont que
le jet libre étudié précédemment. Ils ont un taux de détente égal & NPR = P,/P,,;, = 4.03,
un nombre de Mach parfaitement détendu de M; = 1.56, un nombre de Reynolds de Re; =
6 x 10% et un nombre de Mach d’éjection de M, = 1. Quatre jets impactant une paroi située
a une distance de la sortie de buse comprise entre L = 4.16rg et L = 9.32ry sont simulés.

3.3.1 Parametres des simulations

Quatre simulations des grandes échelles de jets ronds sous-détendus impactant une paroi
sont effectuées a l'aide du code de résolution cylindrique. Pour les différents cas, la distance
L entre les levres de la buse et la paroi est égale a 4.16rg, 5.6ry, 7.3rg et 9.32ry, comme il
est présenté dans le tableau 3.2. Ces jets sont désignés respectivement JetlL4, JetL5, JetL7 et
JetL9. Les conditions d’éjection et les distances entre les levres de la buse et la paroi ont été

choisies afin de se rapprocher des valeurs d’une étude expérimentale menée par Henderson et
al. [59].

./\/lj Rej L
JetL4 1.56 6 x 10* 4.16rg
JetL5 1.56 6 x10* 5.6r¢
JetL7 1.56 6x10* 7.3r
JetL9 1.56 6 x 10* 9.32rg

TABLE 3.2 — Parametres des jets : nombre de Mach parfaitement détendu M, nombre de
Reynolds Re; et distance entre les levres de la buse et la paroi L.

La position de la paroi par rapport au réseau de cellules de chocs obtenu pour le jet libre
est représentée sur la figure 3.21. Pour L = 4.16r¢, la paroi se trouve dans la premiere moitié
de la seconde cellule de choc. A cette position, la vitesse moyenne augmente et la pression
moyenne diminue sur I'axe du jet avec la direction axiale. Pour L = 5.6rg, la paroi se situe
dans la deuxieme moitié de la seconde cellule, ou la vitesse moyenne sur ’axe du jet diminue
et la pression moyenne augmente sur 'axe du jet avec la direction axiale. Pour L = 7.3rg
et L = 9.32rg, les parois sont placées dans les premieres moitiés des troisieme et quatrieme
cellules de choc, respectivement. Ces résultats sont importants car d’apres Henderson et
al. [59], la présence d’une boucle de rétroaction aéroacoustique dans un jet supersonique
non-adapté dépend de la position de la paroi dans le réseau de cellules de chocs du jet libre
correspondant.

Les jets sont simulés & ’aide d’'une tuyere cylindrique de rayon rg. Le profil de couche
limite laminaire de Blasius d’épaisseur § = 0.15r est imposé dans la buse et I'excitation des
couches de mélange a 'aide d’anneaux tourbillonnaires est employée avec une intensité du
forgage égale a o = 0.02. Les maillages cylindriques (n,, ng, n.) contiennent entre 171 et 217
millions de points, comme rapporté dans le tableau 3.3.

86



3.3. Jets ronds sous-détendus impactant une paroi

-2 0 2 4165.6 7.3 9.32 12 14
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FIGURE 3.21 — Champ moyen de masse volumique obtenu dans le plan (z,r) pour le jet libre.
L’échelle de couleur varie pour des valeurs de 1 & 3 kg.m™3. Les lignes noires indiquent les
positions des parois pour les quatre jets impactant une paroi.

n. Ng n, nombre de points

JetL4 500 512 668 171 x 109
JetL5 500 512 764 195 x 109
JetL7 500 512 780 200 x 109
JetL9 500 512 847 217 x 108

TABLE 3.3 — Parametres des maillages : nombre de points dans les directions radiale, azimutale
et axiale, et nombre total de points.

Pour les quatre jets calculés, le maillage est a pas variable dans les directions radiale et
axiale. Les variations de la taille de maille sont présentées sur la figure 3.22. Les variations
de la taille de maille dans la direction radiale sont données sur la figure 3.22(a). La taille de
maille minimale se situe au niveau de la couche de mélange du jet, a r = rg et est égale a
Ar = 0.0075rg. Le maillage est ensuite étiré pour atteindre Ar = 0.06rg en 5rg < r < 15r¢.
Pour r > 157, une zone éponge est implémentée. Dans la direction axiale, les variations de la
taille de maille pour chacun des quatre maillages sont montrées sur la figure 3.22(b). La taille
de maille minimale se situe au niveau de la sortie de buse et de la paroi. Elle est la méme
pour les quatre jets simulés et vaut Az = 0.0075rg. La taille de maille maximale est égale a
Az = 0.015rg pour JetL4 et JetL5, et & Az = 0.03rg pour JetL7 et JetL9. De la méme maniere
que pour le jet libre, ces tailles de maille permettent la propagation d’ondes acoustiques dont
le nombre de Strouhal est inférieur a St; = 6.4. Afin de préserver la précision numérique
des schémas de différenciation spatiale, les maillages sont étirés & des taux inférieurs & 1% a
I’extérieur des zones éponges.

Environ 250000 itérations temporelles ont été effectuées au total, dont 200000 pour le
régime permanent. Le temps simulé pour le régime permanent est ainsi de 13007 /u;.

La discrétisation du jet de paroi qui se forme apres I'impact du jet est a présent discutée.
Cette discrétisation est évaluée en exprimant les tailles de maille Az, Ar et rAf en unités de
paroi pour la couche limite obtenue en r = 4r.

Dans la direction axiale, on obtient :

(3.18)
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FIGURE 3.22 — Evolution de la taille des mailles dans la direction (a) radiale et (b) axiale
pour — JetL4, —-— JetLh, — — — JetL7 et —— JetL9.

ol u; = +/Tw/p est la vitesse de frottement calculée a partir de la tension visqueuse moyenne
a la paroi 7. Cette derniere est déterminée a partir des champs moyens de vitesse totale qui
seront présentés plus loin. Les tailles des mailles au niveau de la paroi en r = 4rg, exprimées
en unités de paroi, sont fournies dans le tableau 3.4.

Azt Art  AGT
JetLd 4.5 24 31
JetLb 5.3 28 35
JetL7 5.4 29 36
JetL9 54 28 35

TABLE 3.4 — Tailles des mailles au niveau de la paroi en r = 4rg, en unités de paroi.

Au niveau de la paroi, dans les directions radiale et azimutale, paralleles & la paroi, les
mailles doivent étre suffisamment petites pour capturer les structures cohérentes se dévelop-
pant dans la couche limite. Elles sont égales & environ Ar™ ~ rA#+ ~ 30 pour les quatre jets
simulés. Ces résultats sont & comparer aux valeurs utilisées pour la LES de couches limites
turbulentes dans la littérature. Viazzo et al. [159] et Gloerfelt et Berland [55] utilisent les
valeurs AT ~ 35 et A* ~ 15 dans les directions paralléles & la paroi et Schlatter et al. [122]
obtiennent des valeurs AT ~ 25 et AT ~ 11 dans ces directions. Dans la direction axiale,
normale & la paroi, la valeur Azt ~ 5 est trouvée. Cette valeur est plus faible que dans
les directions radiale et azimutale afin de permettre une bonne discrétisation du gradient de
vitesse mais ne permet pas de simuler avec une bonne précision la couche limite turbulente
du jet de paroi située autour du jet principal. Cependant, cela ne constitue pas un objectif

de la présente étude.

3.3.2 Représentations instantanées

Comme pour le jet libre, des visualisations 3-D sont présentées sur la figure 3.23 pour JetL4
et sur la figure 3.24 pour JetL9. Pour JetlL4, la figure 3.23 permet de mettre en évidence le
réseau de cellules de chocs dans le jet et la couche de mélange. La pression fluctuante dans le
plan 8 = 0 degré est également représentée afin de montrer le champ acoustique proche. Pour
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JetL4, sur la figure 3.23, de grandes structures turbulentes sont visibles dans la couche de
mélange du jet. Dans le champ acoustique, des ondes acoustiques se propageant vers ’amont
apparaissent en phase de part et d’autre du jet. Ces observations suggerent la présence d’un
mode d’oscillation axisymétrique du jet.

FIGURE 3.23 — Visualisation 3-D du jet JetL4. Les isosurfaces en mauve et rouge corres-
pondent aux valeurs 0.8 et 2.5 kg.m™3. Les isosurfaces associées & la valeur de 1.25 kg.m™3
sont également représentées et sont colorées par le nombre de Mach local. Le champ de

pression fluctuante dans le plan 8 = 0 degré est aussi montré. La buse et la paroi sont en gris.

Pour JetL9, sur la figure 3.24, le réseau de cellules de chocs et la couche de mélange du
jet sont également visibles. En sortie de buse, des structures étirées dans la direction axiale
sont observées sur la frontiere extérieure de la couche de mélange. Ces structures ont déja
été mise en évidence dans plusieurs études expérimentales, comme celle de Arnette et al. [4].
Elles sont dues aux petites perturbations présentes en sortie de buse qui sont amplifiées par
des instabilités de type Taylor-Goertler. La pression fluctuante dans le plan 8 = 0 degré
est également montrée. Comme pour le jet libre, une composante acoustique se propageant
vers 'amont est constatée, déphasée de part et d’autre de la buse. Ces résultats suggerent la
présence d’un mode d’oscillation hélicoidal du jet.

Une vue instantanée de la norme de la vorticité obtenue dans la plan (z,7) pour les quatre
jets impactant étudiés est présentée sur la figure 3.25. Pour JetL4, sur la figure 3.25(a), de
larges structures tourbillonnaires dont la taille est de I'ordre de 0.2ry sont visibles en z ~ 3rg
dans la couche de mélange du jet. La distance entre les deux lignes de glissement situées en
aval du disque de Mach est égale a 0.5r. Elle est significativement plus grande que pour le jet
libre pour lequel cette distance, donnée sur la figure 3.9, est de Dy = 0.25rg. Cette différence
est due a la présence de la paroi qui déforme le réseau de cellules de chocs, ce qui, dans ce cas,
crée un disque de Mach de diametre plus important. Pour JetL5, JetLL7 et JetL9, la couche de
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FIGURE 3.24 — Visualisation 3-D du jet JetL9. Les isosurfaces en mauve et rouge corres-
pondent aux valeurs 0.8 et 2.5 kg.m™3. Les isosurfaces associées & la valeur de 1.25 kg.m™3
sont également représentées et sont colorées par le nombre de Mach local. Le champ de
pression fluctuante dans le plan 8 = 0 degré est aussi montré. La buse et la paroi sont en gris.
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mélange se développe en aval de la buse comme pour le jet libre avec ’apparition de petites
et de grandes structures turbulentes.

-2 0 2 4 6 7.3
z/ro z/ro z/7o z/ro

FIGURE 3.25 — Représentations instantanées de la norme de la vorticité |w| dans le plan (z,7)
pour (a) JetL4, (b) JetL5, (c) JetL7 et (d) JetL9. L’échelle de couleur varie pour des valeurs
de 0 & 10u;/D;. La buse est en noir.

Une représentation instantanée de la masse volumique et de la pression fluctuante dans
le plan (z,r) est fournie sur la figure 3.26 pour les quatre jets. Cette représentation permet
notamment de voir, sur une méme figure, les grandes structures turbulentes dans les couches
de mélange des jets et les ondes acoustiques en champ proche. Pour JetL4, sur la figure 3.26(a),
une seule cellule de choc apparait entre la buse et la paroi. Le disque de Mach est situé en
zym = 1.85rg alors que dans le jet libre simulé, on le trouve en zp; = 2.3rg. Comme observé
sur la figure 3.25(a), le disque de Mach présente également un diametre plus large que celui
du jet libre. Un choc oblique annulaire est visible autour de ce disque de Mach, comme pour
le jet libre. Le champ de pression fluctuante contient une principale contribution acoustique
venant de la région d’impact. Des ondes acoustiques de fortes amplitudes sont en effet générées
au niveau de 'impact et apparaissent en phase de part et d’autre de la buse, comme noté
précédemment sur la figure 3.23. Au cours du temps, une oscillation axiale importante du
disque de Mach est notée. Cette oscillation correspond ainsi a un mode de pulsation axiale du
jet, présenté dans le chapitre 1. Pour JetL5, sur la figure 3.26(b), la premiére cellule du réseau
de cellules de chocs ressemble a celle obtenue pour le jet libre sur la figure 3.5(a). De plus,
un disque de Mach se forme en amont de la paroi, & z = 4.25rg, au niveau de la deuxieme
cellule. Le champ de pression indique la présence d’une contribution acoustique prédominante
au niveau de la région d’impact. Des ondes acoustiques sont émises dans cette région, avec
un déphasage visible de part et d’autre du jet. Sur la figure 3.26(c), pour JetL7, les deux
premieres cellules du réseau de cellules de chocs du jet libre apparaissent. Deux contributions
acoustiques sont également visibles dans le champ de pression fluctuante. La premiere est due
aux interactions entre le réseau de cellules de chocs et la turbulence dans la couche de mélange
du jet. Elle est émise principalement au niveau de la rencontre entre le choc oblique de la
premiere cellule et la couche de mélange. La deuxieme contribution acoustique provient de la
région d’impact du jet sur la paroi. Cependant, les ondes acoustiques créées au niveau de la
région d’impact ne montrent aucune organisation claire au niveau de la buse. Finalement, sur
la figure 3.26(d), pour JetL9, un disque de Mach se forme en amont de la paroi, & z = 7.7r,
dans la troisieme cellule. Le champ de pression contient les mémes contributions acoustiques
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FIGURE 3.26 — Représentations instantanées dans le plan (z,r) de la masse volumique dans
les régions proches de 1’axe du jet et de la paroi, et de la pression fluctuante pour (a) JetL4,
(b) JetL5, (c) JetL7 et (d) JetL9. Les échelles de couleur varient pour des valeurs de 1 a
3 kg.m ™3 pour la masse volumique et de —2000 & 2000 Pa pour la pression fluctuante. La

buse est en noir.

92



3.3. Jets ronds sous-détendus impactant une paroi

que dans le cas JetL7. Les ondes acoustiques créées au niveau de la région d’impact exhibent
une organisation en opposition de phase au niveau de la buse, comme déja observé sur la
figure 3.24.

3.3.3 Champs moyens de vitesse

Les champs moyens de vitesse totale obtenus dans le plan (r,z) sont présentés sur la
figure 3.27. Un bon accord est trouvé avec les données expérimentales de Henderson et al. [59],
également montrées sur la figure dans des rectangles noirs. Cependant, pour JetL5 et JetL7,
les cellules de choc semblent plus petites dans la simulation que dans I'expérience. Cela a
pour conséquence, pour JetL7, la présence d’'un disque de Mach en amont de la paroi dans le
jet de Henderson et al. [59] et absence d’un tel disque dans le jet simulé. Pour JetL4, sur la
figure 3.27(a), les effets de la paroi sur la forme de la premiére cellule de choc, déja observés
sur la figure 3.26(a), sont visibles. Finalement, pour JetL5 et JetL9, une deuxiéme et une
troisieme cellule ne peuvent respectivement pas se former entierement avant la paroi et un
disque de Mach est créé en amont de la paroi. Au contraire, pour JetL7, sur la figure 3.27(c),
les deux premieres cellules de choc du jet libre semblent s’insérer parfaitement entre les levres
de la buse et la paroi, et il n’y a pas formation d’un disque de Mach.
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FIGURE 3.27 — Champs moyens de vitesse totale dans le plan (z,7) pour (a) JetL4, (b) JetL5,
(c) JetL7 et (d) JetL9. L’échelle de couleur varie pour des valeurs de 0 & 500m.s~!. Les
résultats expérimentaux de Henderson et al. [59] sont représentés dans les rectangles noirs.

Les profils de la vitesse moyenne axiale < u, > sur ’axe du jet obtenus pour les quatre jets
sont tracés sur la figure 3.28. Ils sont comparés avec les données expérimentales de Henderson
et al. [59] et avec avec les résultats numériques de Dauptain et al. [37, 38]. Ces derniers
auteurs ont effectués une simulation des grandes échelles sur un maillage non-structuré pour
deux jets possédant les mémes conditions d’éjection et des distances entre la buse et la paroi
égales a 4.16r et 8.32rg. Pour JetL4, sur la figure 3.28(a), les résultats de la simulation sont
en tres bon accord a la fois avec les résultats expérimentaux de Henderson et al. [59] et avec
les résultats numériques de Dauptain et al. [38]. Il peut cependant étre noté que la vitesse
est légerement supérieure en amont du choc droit dans les deux études numériques. LLa méme
différence est visible pour JetL5, JetL7 et JetL9. Pour JetL5, sur la figure 3.28(b), la structure
de cellules de chocs du jet simulé est similaire & celle du jet de Henderson et al. [59]. Un écart
de niveau de vitesse est cependant constaté entre le disque de Mach de la premiere cellule
situé a zpy = 2.3rg et le disque de Mach en amont de la paroi en z = 4.25r. Il peut étre
attribué a des difficultés de mesures PIV, le disque de Mach de la premiere cellule ayant un
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FIGURE 3.28 — Vitesses moyennes axiales sur ’axe des jets en fonction de la direction axiale
pour (a) JetL4, (b) JetL5, (c¢) JetL7 et (d) JetL9; —— résultats des simulations, — — —
résultats expérimentaux de Henderson et al. [59], et e résultats numériques de Dauptain et

al. [37, 38] pour des distances entre la buse et la paroi égales & (a) 4.167 et (d) 8.32r.
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3.3. Jets ronds sous-détendus impactant une paroi

diametre de seulement Dj; = 0.2575. La méme observation est faite pour JetL7 et JetLO.
Pour JetL7, sur la figure 3.28(c), ’absence d'un disque de Mach en amont de la paroi dans le
jet simulé et la présence d’un tel disque dans le jet de Henderson et al. [59] sont ici clairement
visibles. En effet, pour le jet simulé, la vitesse diminue progressivement en amont de la paroi
alors qu’elle diminue brutalement pour le jet de Henderson et al. [59]. Pour JetL9, sur la
figure 3.28(d), la structure de cellules de chocs du jet simulé est similaire & celle obtenue par
Henderson et al. [59]. Par ailleurs, pour les deux premieres cellules de choc, les résultats de la
simulation sont tres proches des résultats de Dauptain et al. [38] obtenus pour un méme jet
impactant une paroi située en L = 8.32r5. Ce bon accord confirme 'imprécision de la PIV
dans cette région proche de I'axe, au milieu du réseau de cellules de chocs.

Par ailleurs, pour les quatre jets, des zones de recirculation sont visibles dans les régions
proches de la paroi. De telles zones ont également été observées expérimentalement par Hen-
derson et Powell [60], Krothapalli et al. [72] et Henderson et al. [59]. De plus, pour JetL4,
JetL5 et JetL9, ces résultats sont en accord avec les résultats de Kuo et Dowling [73]. En
effet, ceux-ci ont obtenu une zone de recirculation dans des jets ronds sous-détendus impac-
tant quand la distance entre le disque de Mach formé en amont de la paroi et la paroi est
supérieure a 1.2rg. Or cette distance est égale a 2.3rg, 1.35rg et 1.6rg pour JetL4, JetL5 et
JetL9, respectivement. Cette zone de recirculation rend par ailleurs impossible I'utilisation
du modele de Kuo et Dowling [73], présenté dans le chapitre 1, dans lequel I’écoulement est
supposé parallele a ’axe du jet.

Les profils de vitesse moyenne axiale obtenus dans la direction radiale a z = 1.57¢, z = 3rg
et z = 3.6rg sont montrés sur la figure 3.29. Ils sont comparés aux résultats expérimentaux de
Henderson et al. [59] et aux résultats numériques de Dauptain et al. [38]. Un tres bon accord
est trouvé entre les différents résultats. La présente simulation semble en particulier un peu
mieux reproduire la région proche de I'axe que la simulation de Dauptain et al. [38] réalisée
sur un maillage non-structuré.

Dans tous les cas, un jet de paroi (wall jet en anglais) se forme sur la paroi apres I'impact.
Les échelles caractéristiques de ce type d’écoulement sont la vitesse maximale wu,,, la distance
Zp, entre la paroi et la position du maximum de la vitesse uy,, et la distance 21/, entre la
paroi et la position ou la vitesse est égale a wu,,/2. Ces échelles ont été par exemple utilisées
dans les travaux de Irwin [65] et de George et al. [53]. Pour les quatre jets étudiés, leurs
valeurs, calculées en r = 4r(, sont données dans le tableau 3.5. La vitesse maximale du jet de
paroi est plus faible pour JetL4 que pour les autres jets. Les échelles de longueurs z;, et 21/,
sont aussi plus grandes pour JetL.4 que pour les autres jets, de qui indique une couche limite
plus épaisse et un jet de paroi plus large dans ce premier cas, ce qui peut étre observé sur la
figure 3.27.

U (M.sTY) 2z /o 21/2/70

JetL4 302 0.13 0.41
JetLd 366 0.09 0.29
JetL7 376 0.08 0.21
JetL9 359 0.09 0.32

TABLE 3.5 — Vitesse maximale w,,, distances z,,/ro et z; /2 /T pour les jets de paroi obtenus
pour les différents jets a r = 4ry.
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FI1GURE 3.29 — Profils de vitesse moyenne axiale en fonction de la direction radiale pour JetL4
a (a) z = 1.5rg, (b) z = 3r¢ et (c) z = 3.6rg; — résultats des simulations, — — — résultats
expérimentaux de Henderson et al. [59] et o résultats numériques de Dauptain et al. [38].
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3.3. Jets ronds sous-détendus impactant une paroi

3.3.4 Champs fluctuants de vitesse

Les champs rms de vitesses axiale et radiale sont représentés sur les figures 3.30 et 3.31
respectivement. Pour les quatre jets, dans la couche de mélange du jet, la vitesse rms axiale
oscille avec le réseau de cellules de chocs alors que la vitesse rms radiale varie peu, comme pour
le jet libre. De plus, sur la figure 3.30, le disque de Mach qui se forme en amont de la paroi
dans les cas JetL4, JetLb et JetL9 apparait, ce qui signifie que ce disque oscille axialement
au cours du temps. Sur la figure 3.31, des niveaux importants sont observés au niveau des
jets de paroi. Enfin, sur le champ rms de la vitesse radiale de JetL4 de la figure 3.31(a), il
est intéressant de noter que le disque de Mach n’est pas visible, indiquant un mouvement
purement axial de ce disque au cours du temps, qui sera analysé plus tard.
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FIGURE 3.30 — Champs rms de la vitesse axiale obtenus dans le plan (z,r) pour (a) JetLd4,
(b) JetL5, (c) JetL7 et (d) JetL9. L’échelle de couleur varie pour des valeurs de 0 & 100 m.s L.
La buse est en noir.
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FIGURE 3.31 — Champs rms de la vitesse radiale obtenus dans le plan (z,7) pour (a) JetL4,
(b) JetL5, (c) JetL7 et (d) JetL9. L’échelle de couleur varie pour des valeurs de 0 & 100 m.s~ 1.
La buse est en noir.

Les valeurs maximales des champs de vitesse rms axiale et radiale obtenus dans les couches
de mélange des quatre jets sont présentés sur la figure 3.32 en fonction de la distance axiale.
Les valeurs calculées pour le jet libre au début de ce chapitre sont aussi tracées. Sur la
figure 3.32(a), la valeur maximale de la vitesse rms axiale varie principalement selon le réseau
de cellules de chocs. Par ailleurs, les niveaux dans les jets impactant sont légerement supérieurs
a ceux dans le jet libre. Au niveau de la premiere cellule, les niveaux augmentent de la sortie
de buse jusqu’a la distance z ~ 2.5y pour JetLL4 et jusqu’a z >~ 3ry pour tous les autres jets.
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La valeur maximale vaut 18% de la vitesse du jet adapté équivalent u; pour le jet libre, 19%
pour JetL5, JetL7 et JetL9, et 21% pour JetL4. Une diminution rapide des niveaux rms est
alors observée pour atteindre en fin de cellule, la valeur de 13.5% dans tous les jets. Pour la
valeur maximale de la vitesse rms radiale, sur la figure 3.32(b), son évolution semble moins
dépendante du réseau de cellules de chocs. Des niveaux un peu plus élevés sont néanmoins
obtenus pour les jets impactant avec des valeurs maximales de 14% de u; pour JetL4, 12.5%
pour JetL5, JetL7 et JetL9, et 11% pour le jet libre.
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FIGURE 3.32 — Evolution de la valeur maximale de la vitesse rms (a) axiale et (b) radiale le
long de la couche de mélange en fonction de la distance axiale; — résultats pour le jet libre
et — — — résultats pour les quatre jets impactant. Les pointillés gris indiquent les fins de
cellules du réseau de cellules de chocs.

3.3.5 Vitesse de convection

La vitesse de convection u. des structures turbulentes dans les couches de mélange des
jets impactant a été calculée de la méme maniere que pour le jet libre en suivant les chemins
des maxima de vitesse rms totale. Ce chemin est suivi jusqu’a une distance de 'ordre de r¢
de la paroi. On le prolonge alors de maniere rectiligne jusqu’a la paroi. Le chemin trouvé
pour JetL9 est représenté sur la figure 3.33. La vitesse de convection, calculée a 'aide de
corrélations croisées de la vitesse axiale le long de ce chemin, est présentée sur la figure 3.34(a)
pour les quatre jets impactant. La vitesse de convection du jet libre y est aussi montrée pour
comparaison.

Z/To

FIGURE 3.33 — Vitesse rms totale pour JetL9. L’échelle de couleur varie pour des valeurs
de 0 & 100m.s~!. La ligne noire indique le chemin suivant lequel a été calculé la vitesse de
convection.
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FIGURE 3.34 — (a) Vitesse de convection des structures turbulentes le long des couches de
mélange pour — JetL4, —-— JetLb, — — — JetL7, — JetL9 et ++ 4 pour le jet libre.
Les pointillés gris indiquent les fins des cellules de chocs du jet libre; (b) vitesse moyenne de
convection entre la buse et la paroi X pour les quatre jets impactant et — — — donnée par
la relation (3.19), en fonction de la distance L/r.

Comme pour le jet libre, la vitesse de convection n’est pas constante le long de la couche
de mélange mais varie selon le réseau de cellules de chocs, en suivant la vitesse sur l'axe du
jet. La déformation de la premiere cellule de choc dans JetL4 en raison de la présence de
la paroi se traduit sur la figure 3.34(a) par une vitesse de convection maximale atteinte &
z = 197 pour JetL4, au lieu de z = 2.3ry pour le jet libre, JetL5, JetL7 et JetL9. Au vu
des variations de la vitesse de convection de la figure 3.34, il ne parait pas judicieux de faire
I’hypothese d’une vitesse de convection constante pour toutes les distances entre la buse et
la paroi, comme dans le modele de prédiction des fréquences de la boucle de rétroaction de
Ho et Nosseir [62] et Nosseir et Ho [98], présenté dans le chapitre 1. La valeur moyenne de la
vitesse de convection calculée entre la buse et la paroi est présentée sur la figure 3.34(b) en
fonction de la distance L entre la buse et la paroi. Elle varie de 0.54u; pour JetL4 & 0.59u;
pour JetL9, et semble pouvoir étre estimée par la relation :

< e > (L) = 0.65u; — (0.65u; — 0.5u) (3.19)

1
1+ L/D;
Le résultat de cette expression a été ajouté sur la figure 3.34(b). Il est intéressant de noter
qu’il tend vers la valeur 0.65u; pour de grandes distances L, en accord avec la vitesse du
jet libre. De plus, il tend vers la valeur 0.35u; ~ 0.5u. en sortie de buse, qui est la vitesse
attendue initialement dans la couche de mélange des jets, car la vitesse est égale a u, en sortie
de buse.

3.3.6 Spectres acoustiques amont

Les spectres acoustiques (SPL) obtenus au point de coordonnées r = 2r et z = 0 sont
représentés sur la figure 3.35 en fonction du nombre de Strouhal. Les fréquences tonales dont
Iintensité dépasse de 5 dB le bruit large bande sont répertoriées dans le tableau 3.6.
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FIGURE 3.35 — Spectres acoustiques (SPL) en r = 2rg et z = 0 en fonction du nombre de
Strouhal pour (a) JetL4, (b) JetL5, (c) JetL7 et (d) JetL9.
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3.3. Jets ronds sous-détendus impactant une paroi

Dans le spectre obtenu pour JetL4, sur la figure 3.35(a), trois fréquences tonales, dont
les nombres de Strouhal sont égaux a St; = 0.375, Sts = 0.505 et Sty = 1.01, émergent.
La relation St3 = 2S5ty est vérifiée, indiquant que la troisieme fréquence tonale correspond
au premier harmonique de la deuxieme fréquence tonale. La fréquence tonale a Sty = 0.505
est la fréquence dominante. Son niveau associé dépasse de 20 dB le bruit large bande, et est
en accord avec la fréquence tonale dominante observée expérimentalement par Henderson et
al. [59]. Le spectre acoustique de JetL5, sur la figure 3.35(b), contient plusieurs fréquences
tonales pour des nombres de Strouhal compris entre 0.3 et 2. Deux principales fréquences
tonales, dépassant de 10 dB le bruit large bande, sont visibles a St; = 0.335 et Sto = 0.415.
Cette derniere valeur correspond & la fréquence tonale dominante. Elle est similaire a celle
trouvée expérimentalement [59], égale a St = 0.41. Pour JetL7, sur la figure 3.35(c), deux
fréquences tonales sont visibles a St; = 0.345 et Sty = 0.42 et la fréquence tonale dominante
St; = 0.345 est proche de la fréquence tonale expérimentale [59], & St = 0.32. Enfin, pour
JetL9, sur la figure 3.35(d), une fréquence tonale dominante apparait, & un nombre de Strouhal

de Sty = 0.34, entourée de deux fréquences tonales secondaires.

Stq Sty Stg | expérience [59]

JetL4 0.375 0.505 1.01 0.52
JetLb 0.335 0.415 - 0.41
JetL7 0.345 0.42 - 0.32

JetL9  0.27 0.34 0.42 -

TABLE 3.6 — Nombre de Strouhal des fréquences tonales visibles sur les spectres de la fi-
gure 3.35. Les fréquences tonales dominantes sont en gras. Les fréquences tonales dominantes

relevées expérimentalement par Henderson et al. [59] sont aussi données.

Dans les cas JetL4, JetLb et JetL9, un disque de Mach se forme en amont de la paroi, et
des fréquences tonales de fortes amplitudes sont observées sur les spectres acoustiques avec
des amplitudes qui dépassent de plus de 6 dB le niveau du bruit large bande. Au contraire,
dans le cas JetL7, il n’y a pas de disque de Mach en amont de la paroi et les amplitudes des
fréquences tonales émergent de moins de 6 dB au dessus du bruit large bande. Ces tendances
sont en accord avec les résultats expérimentaux de Henderson et Powell [60] qui ont noté
un lien entre la présence d’une forte composante tonale dans les spectres acoustiques et la
formation d’un disque de Mach en amont de la paroi. Par ailleurs, le cas JetL7 permet de
faire une remarque supplémentaire. Dans ce cas, en effet, la présence d’un disque de Mach a
été relevée dans 'expérience mais pas dans la simulation. La fréquence tonale de la boucle
de rétroaction est cependant similaire dans les deux cas. Cette fréquence semble donc ne pas
dépendre de la formation d’un disque de Mach en amont de la paroi, ce qui n’est pas le cas
de I'amplitude des composantes tonales résultantes.

3.3.7 Etude des fréquences tonales

Les composantes tonales mises en évidence dans la section précédente sont dues a une
boucle de rétroaction aéroacoustique. Les fréquences tonales associées aux modes d’une telle
boucle peuvent étre prédites par le modele de Ho et Nosseir [62] et Nosseir et Ho [98] présenté
dans le chapitre 1, qui s’écrit :
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yN__L L (3.20)
f_<uc> Co '

ol < u. > est la vitesse de convection des structures turbulentes entre la buse et la paroi.

Dans ce travail, cette vitesse dépend de la distance entre la buse et la paroi, et est donnée
par 'expression (3.19).

Les nombres de Strouhal des fréquences tonales données dans le tableau 3.6 pour les quatre
jets sont présentés sur la figure 3.36 en fonction de la distance entre la buse et la paroi. Les
données expérimentales de Henderson et al. [59] pour des jets avec des conditions d’éjections
similaires a celles des jets simulés, et de Henderson [58] pour des jets sous-détendus avec
des nombres de Mach parfaitement détendus de 1.52, 1.58 et 1.64 sont aussi montrées. Les
fréquences tonales prédites par la relation (3.20) sont également représentées.
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FIGURE 3.36 — Nombres de Strouhal des fréquences tonales obtenues pour e les jets simu-
1és, O expérimentalement par Henderson et al. [59] pour des jets aux conditions d’éjections
similaires et X expérimentalement par Henderson [58] pour des jets sous-détendus & des
nombres de Mach parfaitement détendus de 1.52, 1.58 et 1.64; —— valeurs prédites par la
relation (3.20).

Un tres bon accord est trouvé entre les résultats des simulations et les résultats expérimen-
taux. Par ailleurs, les fréquences tonales semblent bien prédites par la relation (3.20). Celles
obtenues pour Jetl4 et JetL5 sont associées aux deuxieme et troisieme modes du modele.
Celles pour JetL7 correspondent aux troisieme et quatrieme modes du modele et enfin celles
de JetL9 aux modes 3, 4 et 5. Quant a la fréquence tonale dominante, elle est attribuée au
troisieme mode pour JetL4, JetL5 et JetLl7, et au quatrieme mode pour JetL9. Cette évolu-
tion étagée de la fréquence tonale dominante avec 'augmentation de la distance entre la buse
et la paroi permet a cette fréquence de rester dans l'intervalle entre St = 0.34 et St = 0.505.
Ce type d’évolution est caractéristique d’un mécanisme de rétroaction aéroacoustique comme
il a été pointé par Wagner [160] et Henderson [58] par exemple. Il est également retrouvé
pour des écoulements affleurant une cavité [117].

3.3.8 Analyse des propriétés des champs de pression acoustique

Une méthode de décomposition de Fourier est appliquée aux champs de pression 2-D
obtenus dans le plan (z,7) de la méme fagon que pour le jet libre. Pour les quatre jets impac-
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tant, 'amplitude et la phase des fréquences tonales obtenues dans les spectres acoustiques
sont représentées. Des informations sur la nature des modes d’oscillation du jet associés a ces
fréquences sont données par les champs de phase, et des informations sur les sources acous-
tiques sont visibles dans les champs d’amplitude et de phase. Afin de décrire ces champs,
nous appellerons « l'angle repéré au niveau de la région d’impact entre la direction amont
et les ondes acoustiques se propageant a partir de la région d’impact, comme il est illustré
sur la figure 3.37(a). Pour JetL4, les champs d’amplitude et de phase des deux fréquences
tonales sont présentés sur la figure 3.37. La fréquence tonale St; = 0.375 est considérée dans
les figures 3.37(a) et 3.37(b). Sur le champ d’amplitude, on distingue le disque de Mach dans
le jet et le choc oblique annulaire a sa périphérie. Un réseau de structure est également visible
dans le jet, entre la buse et la paroi. Un lobe est notamment visible centré autour de z = 2.5r¢
et deux autres demi-lobes apparaissent pres de la buse et de la paroi. En considérant les deux
demi-lobes situés au niveau de la buse et de la paroi comme un lobe, il y a deux lobes entre
la buse et la paroi. Sur la figure 3.37(b), un déphasage de 180 degrés peut étre vu de part
et d’autre du jet. Cela indique que la fréquence tonale St; = 0.375 correspond a un mode
d’oscillation sinueux ou hélicoidal du jet. Une décomposition en série de Fourier appliquée a
32 capteurs régulierement espacés dans la direction azimutale au point de cordonnées z = 0
et r = 2rg permet de confirmer la nature hélicoidale du mode. Afin de visualiser ce mode,
la pression fluctuante filtrée autour de St; = 0.375 puis normée est représentée sur la fi-
gure 3.38(a) en fonction de la direction azimutale & trois instants séparés par un temps 71 /3,
ou 717 est la période temporelle correspondante a Sty. L’évolution hélicoidale du champ de
pression a cette fréquence est clairement visible.

Les champs d’amplitude et de phase pour la fréquence tonale Sty = 0.505 sont présentés
sur les figures 3.37(c) et 3.37(d). Sur la figure 3.37(c), trois lobes apparaissent entre la buse
et la paroi. Par ailleurs, sur la figure 3.37(d), il n’y a pas de déphasage de part et d’autre
du jet, indiquant un mode d’oscillation axisymétrique du jet. De la méme maniere que pour
le mode hélicoidal, ce mode est visualisé sur la figure 3.38(b) & I’aide d’une représentation
de la pression fluctuante filtrée autour de Sty = 0.505 puis normée a trois instants séparés
de T5/4, ou T est la période temporelle correspondante & Sto. L’évolution axisymétrique du
champ de pression a cette fréquence apparait. Ce résultat est en accord avec les résultats
expérimentaux de Henderson et al. [59] et les résultats numériques de Dauptain et al. [38]
qui ont obtenu une oscillation axisymétrique du jet pour un jet similaire, a la fréquence
St = 0.52. Par ailleurs, pour la fréquence tonale Sts = 0.505, deux contributions acoustiques
sont visibles sur la figure 3.37(c). La premiere contribution acoustique est observée dans la
région proche de la couche de mélange du jet, de part et d’autre de la buse, pour 0 < a < 20
degrés. Cette contribution correspond aux ondes acoustiques se propageant vers I’amont qui
permettent de fermer la boucle de rétroaction aéroacoustique. La seconde contribution est
visible pour 40 < a < 70 degrés et semble étre générée d’un point situé sur la paroi en
r ~ 3ry. Cette position coincide avec une zone de forte intensité dans le champ d’amplitude
sur la figure 3.37(c). Le champ lointain dans la direction radiale est ainsi principalement du
a la seconde contribution. Par ailleurs, la zone de forte amplitude dans le champ d’amplitude
sur la paroi en r ~ 3rg sur la figure 3.37(c) semble correspondre & la source acoustique trouvée
expérimentalement par Henderson et al. [59] sur la paroi en r = 2.6ry pour un jet similaire.

Pour JetL5, les champs d’amplitude et de phase obtenus pour les deux fréquences tonales
a St; = 0.335 et a Sto = 0.415 sont représentés sur la figure 3.39. Pour ces deux fréquences,
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F1GURE 3.37 — Champs d’amplitude et de phase obtenus pour les deux fréquences tonales de
JetL4 (a) et (b) a St; = 0.375, et (c) et (d) a Sta = 0.505.
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FIGURE 3.38 — Représentation polaire de la pression fluctuante sur le cercle de cordonnées
z =0 et r = 2ry pour JetL4, (a) filtrée autour de St; = 0.375 & trois instants séparés de T} /3
et (b) filtrée autour de Ste = 0.505 & trois instants séparés de T»/4; — — — cercle de rayon

unitaire.
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3.3. Jets ronds sous-détendus impactant une paroi

un déphasage de 180 degrés est visible de part et d’autre du jet. En utilisant une décompo-
sition de Fourier de la pression fluctuante dans la direction azimutale, on constate que ces
deux fréquences tonales sont associées a des modes hélicoidaux du jet. Sur les champs d’am-
plitude des figures 3.39(a) et 3.39(c), deux et trois lobes apparaissent, respectivement. Par
ailleurs, pour la fréquence tonale dominante Sty = 0.415, les deux contributions acoustiques
décrites pour la fréquence tonale dominante de JetL4 sont retrouvées. Dans ce cas, la seconde
contribution semble provenir d’un point situé sur la paroi en r ~ 4r.

(a)

8 8
6 6
4 4|4
2 2
0 0
5 ¥
-4 4
6k -6
Y N 8 -3
-2 0 2 456 -2 0 2 456 -2 0 2 456 -2 0 2 456
z/ro z/To z/ro z/7o

FIGURE 3.39 — Champs d’amplitude et de phase obtenus pour les deux fréquences tonales de
JetL5 (a) et (b) a St; = 0.335, et (c) et (d) & Sty = 0.415.

Pour JetL7, les champs d’amplitude et de phase des deux fréquences tonales St; = 0.345
et Sto = 0.42 sont présentés sur la figure 3.40. Un déphasage de 180 degrés est visible de part
et d’autre du jet sur les figures 3.40(b) et 3.40(d). Ces fréquences peuvent ainsi étre associées
a des modes hélicoidaux du jet. Sur les champs d’amplitude des figures 3.40(a) et 3.40(c),
trois et quatre lobes sont visibles, respectivement.
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F1GURE 3.40 — Champs d’amplitude et de phase obtenus pour les deux fréquences tonales de
JetL7 (a) et (b) & St; = 0.345, et (c) et (d) & Sty = 0.42.

Pour JetL9, les champs d’amplitude et de phase des trois fréquences tonales St; = 0.27,
Sty = 0.34 et Stz = 0.42 sont montrés sur la figure 3.41. Un déphasage de 180 degrés existe

105



Chapitre 3. Simulations de jets ronds supersoniques sous-détendus

de part et d’autre du jet sur les figures 3.41(b), 3.41(d) et 3.41(f). Comme précédemment,
ces fréquences tonales sont liées a des modes hélicoidaux du jet. Les champs d’amplitude
des figures 3.41(a) et 3.41(c) permettent d’identifier trois et quatre lobes respectivement.
Par contre, on ne distingue pas clairement un nombre de lobes sur la figure 3.41(e). Par
ailleurs, pour la fréquence tonale dominante Sty = 0.34 (figures 3.41(c) et 3.41(d)), les deux
contributions acoustiques relevées pour JetL4 et JetLb pour la fréquence tonale dominante
apparaissent. L’origine de la seconde contribution semble étre une zone proche de la paroi

située a r ~ 4rg.
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FIGURE 3.41 — Champs d’amplitude et de phase obtenus pour les trois fréquences tonales de
JetL9 (a) et (b) & St; = 0.27, (c) et (d) & Sta = 0.34, et (e) et (f) & Stz = 0.42.

Finalement, dans la treés grande majorité des cas, les champs d’amplitude des fréquences
tonales des jets montrent un réseau de lobes situé dans les jets entre la buse et la paroi.
En considérant les deux demi-lobes situés au niveau des levres de la buse et de la paroi, le
nombre de lobes correspond au numéro du mode prédit par le modele de Ho et Nosseir [62].
Ce réseau de lobes est du a la présence d’une onde stationnaire aérodynamique-acoustique
entre la buse et la paroi. Ce type d’ondes a été mise en évidence pour le jet libre en début de
chapitre, et expérimentalement par Panda et al. [103]. Il sera étudié plus en détails dans le

chapitre 4.
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3.3. Jets ronds sous-détendus impactant une paroi

3.3.9 Mouvements du disque de Mach proche de la paroi

Pour Jetl4, le jet évolue suivant un mode de pulsation axiale comme défini dans le cha-
pitre 1. Ce mode induit un déplacement axial du disque de Mach et un battement du choc
oblique annulaire, qui sont illustrés sur la figure 3.42 par quatre représentations instantanées
de la masse volumique dans le plan (z,r), séparées par un temps T5/4, ou Ts est la période
correspondant a la fréquence tonale Sty = 0.505. Le disque de Mach se situe en aval de la
ligne indiquant sa position moyenne z = 1.94ry sur la figure 3.42(a), sur cette ligne sur la
figure 3.42(b), en amont de cette ligne sur la figure 3.42(c), et de nouveau sur cette ligne sur
la figure 3.42(d). Un mouvement de battement du choc oblique annulaire peut également étre
observé. Il est lié & une alternance d’'une compression et d’une détente au niveau de la zone
entre le disque de Mach et la paroi. Enfin, ce mouvement de la cellule de choc semble avoir

pour période la période T de la fréquence tonale dominante Sty = 0.505.

. 4 4
0 1.94 4.16 0 1.94 4.16 0 194 4.16 0 1.94 4.16
z/ro z/T0 z /7o z/70

FIGURE 3.42 — Représentations instantanées de la masse volumique dans le plan (z,7) & (a) un
temps Tp, (b) To + T2/4, (¢) To + T>/2 et (d) Tp + 37> /4, ou Ty est la période correspondant
a la fréquence tonale Sts = 0.505.

La position du disque de Mach sur I’axe du jet et la position du choc oblique annulaire sur
la ligne r = 0.7rg ont été déterminées au cours du temps en recherchant la valeur maximale
du gradient de vitesse axiale dans la zone rg < z < 3rg. Les résultats sont présentés sur la
figure 3.43(a). Sur laxe du jet, la position du disque de Mach est en moyenne de z = 1.94r(,
pour un écart type de 0.036rg. Cette position oscille au cours du temps. La densité spectrale de
puissance de cette position est présentée sur la figure 3.43(b). Une fréquence tonale dominante
y est visible & Sty = 0.505. Ainsi, le disque de Mach se déplace a la fréquence tonale principale
du jet a Sto = 0.505. Ce résultat est en accord avec les données de la simulation de Dauptain
et al. [38], qui ont aussi mis en évidence un mode de pulsation axiale pour un jet similaire.
Risborg et Soria [116] ont également observé, comme il a été rapporté dans le chapitre 1, ce
mode pour un jet sous-détendus avec un nombre de Mach idéalement détendu de M; = 1.71,
pour une distance entre la buse et la paroi égale a deux diametres du jet. Dans ce cas, une
amplitude de Doscillation du disque de Mach égale & 11% de la distance moyenne entre la
buse et le disque de Mach a été notée. Dans le cas simulé, cette amplitude est de 3.7%.

La position du choc oblique le long de la ligne r = 0.7r¢ est aussi présentée sur la fi-
gure 3.43(a). Elle est en moyenne de z = 2.26r(, pour un écart type a 0.055r. Le mouvement
du choc oblique est donc plus important que le mouvement du disque de Mach. Les deux
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FIGURE 3.43 — (a) Position axiale du choc zps au cours du temps et (b) densité spectrale de
puissance de cette position pour jetL4; —— résultats pour le disque de Mach sur 'axe du jet,
et —— résultats pour le choc oblique sur la ligne r = 0.7rg. L’échelle de la densité spectrale
de puissance est arbitraire.

mouvements sont cependant caractérisés par la méme fréquence tonale Sty = 0.505, comme
montré sur la figure 3.43(b). Il est également intéressant de noter que la fréquence tonale
secondaire du jet, a St; = 0.375, n’est pas visible sur la densité spectrale de puissance de
la position du choc oblique annulaire. Ainsi, le mode d’oscillation hélicoidal de la boucle de
rétroaction aéroacoustique a cette fréquence ne se retrouve pas dans 'oscillation de la cellule

de choc.

Une méme analyse est effectuée pour le disque de Mach situé en amont de la paroi dans
les cas JetL5 et JetL9. Pour JetL), les positions du disque de Mach sur l'axe du jet et sur
la ligne » = 0.7ry sont présentées sur la figure 3.44(a) et sont trés similaires. Sur 'axe du
jet et sur la ligne » = 0.7rg, elles sont en moyenne de z = 4.25r¢ et z = 4.43ry, pour des
écarts types de 0.025r¢ et 0.028r, respectivement. Ainsi, le disque de Mach est presque plan.
Les densités spectrales de puissance de ces positions sont proposées sur la figure 3.44(b). Les
spectres apparaissent large bande. En particulier, les fréquences tonales a St; = 0.335 et
Sty = 0.415 ne sont pas visibles sur le spectre de la position du disque de Mach sur 'axe du

jet et émergent faiblement sur celui sur la ligne r = 0.7rg.

Pour JetL9, les positions du disque de Mach sur I’axe du jet et sur la ligne » = 0.7r¢ sont
présentées sur la figure 3.45(a). Une grande différence est visible. En effet, le déplacement est
chaotique et ne semble pas exhiber une fréquence dominante sur I’axe du jet alors que sur
la ligne » = 0.7rg, une fréquence dominante semble émerger. Sur I'axe du jet et sur la ligne
r = 0.7rg, les positions du disque de Mach sont en moyenne de z = 7.70rg et z = 7.91rg,
pour des écarts types de 0.060rg et 0.075rg, respectivement. Ainsi, le disque de Mach est
presque plan et 1’écart type de sa position augmente entre le centre du disque de Mach et
sa périphérie. Les densités spectrales de puissance de ces positions sont représentée sur la
figure 3.45(b) et confirme I’analyse précédente. Sur I’axe du jet, le spectre est large bande
entre St = 0.15 et Sty.35 mais sur la ligne r = 0.7r¢ le spectre dévoile une fréquence tonale
dominante a St = 0.34.

Finalement, pour JetL5 et surtout pour JetL9, les disques de Mach oscillent aux fréquences
tonales dominantes (Ste = 0.415 pour JetLb et Sty = 0.34 pour JetL9) uniquement sur la
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FIGURE 3.44 — (a) Position axiale du choc zjs au cours du temps et (b) densité spectrale de
puissance de cette position pour jetLb; —— résultats pour le disque de Mach sur I'axe du
jet, et —— résultats pour le disque de Mach sur la ligne r = 0.7rg. L’échelle de la densité

spectrale de puissance est arbitraire.
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FIGURE 3.45 — (a) Position axiale du choc zjs au cours du temps et (b) densité spectrale de
puissance de cette position pour jetl.9; —— résultats pour le disque de Mach sur 'axe du
jet, et —— résultats pour le disque de Mach sur la ligne r = 0.7ry. L’échelle de la densité

spectrale de puissance est arbitraire.
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ligne r = 0.7rg. Par ailleurs, une décomposition en série de Fourier du déplacement des
disques de Mach sur 16 capteurs répartis selon la direction azimutale a r = 0.7rg permet de
confirmer la nature hélicoidale du mouvement des deux disques de Mach a ces fréquences. Ces
observations sont ainsi en accord avec les résultats de la partie 3.3.8 oli un mode d’oscillation
hélicoidal du jet a été mis en évidence pour ces deux fréquences tonales dominantes. Les
modes associés aux fréquences tonales Sty = 0.415 de JetL5 et Sty = 0.34 de JetL9 sont ainsi
des modes d’impact hélicoidaux du jet. Ce mode a été observé expérimentalement par Risborg
et Soria [116] pour un jet sous-détendu avec un nombre de Mach parfaitement détendu de
M = 1.56, impactant une paroi a une distance de deux diametres. Ce mode a été présenté
dans le chapitre 1.

3.3.10 Intermittence des modes

Afin d’examiner si les différents modes coexistent on non, une transformée de Fourier
rapide est appliquée au signal de la pression fluctuante au point de coordonnées r = 2rg et
z = 0 sur une fenétre glissante en temps. La taille de la fenétre est de 35u;/D; et les résultats
sont présentés sur la figure 3.46 ol les niveaux acoustiques sont montrés en fonction du temps
et du nombre de Strouhal. Pour JetL4, sur la figure 3.46(a), les deux fréquences tonales
observées précédemment a St; = 0.375 et Sty = 0.505 sont visibles et deux comportements
différents peuvent étre notés. L’intensité de la premiere semble osciller au cours du temps
alors que l’intensité de la deuxieme apparait constante au cours du temps. Pour JetLb et
JetL7, toutes les fréquences tonales semblent osciller au cours du temps et une alternance
semble se mettre en place. Pour Jetl.9, les trois fréquences tonales observées précédemment a
Sty = 0.27, Sto = 0.34 et Stz = 0.42 sont visibles. Les intensités de St; = 0.27 et Stz = 0.42
semblent osciller en temps alors que celle de Sts = 0.34 semble presque constante en temps.

Afin de mettre en évidence cette alternance entre fréquences tonales, les niveaux acous-
tiques associés a ces fréquences sont représentés sur la figure 3.47 en fonction du temps.
Pour JetLd4, sur la figure 3.47(a), le niveau acoustique associé a la fréquence St; = 0.375
oscille au cours du temps entre 145 dB/St et 159 dB/St. Le niveau acoustique associé a la
fréquence Sty = 0.505 reste lui presque constant entre 173 dB/St et 174 dB/St. Pour JetL5,
sur la figure 3.47(b), lorsque le niveau acoustique associé a la fréquence St; = 0.335 est
minimum, a ¢ ~ 180D, /u;, égal a 137 dB/St, le niveau acoustique associé a la fréquence
Sty = 0.415 est maximum, égal & 161 dB/St. En avangant en temps, le niveau acoustique as-
socié aux fréquences St; = 0.335 et Sto = 0.415 augmente et diminue, respectivement, jusqu’a
t ~ 300D; /u; ou le niveau acoustique associé a la fréquence Sty = 0.415 est minimum, égal a
133 dB/St. Pour JetL7, sur la figure 3.47(c), a t ~ 140/u;, la fréquence tonale St; = 0.345 at-
teint une valeur maximale de 152 dB/St et la fréquence tonale Sty = 0.42 atteint un minimum
de 144 dB/St. A l'inverse, a t ~ 220/u;, la fréquence tonale St; = 0.345 atteint une valeur
minimum de 144 dB/St et la fréquence tonale Sty = 0.42 atteint un maximal de 155 dB/St.
Pour JetL9, sur la figure 3.47(d), les niveaux acoustiques des trois fréquences tonales sont
affichées au cours du temps. Ils oscillent entre 133 dB/St et 155 dB/St pour St; = 0.27, entre
153 dB/St et 161 dB/St pour Sts = 0.34 et entre 134 dB/St et 148 dB/St pour St3 = 0.42.
Ainsi, la fréquence tonale dominante Sto = 0.34 est la plus constante au cours du temps.
Finalement, il est intéressant de noter que le mode de pulsation axiale de JetLL4 a Sty = 0.505
et le mode d’impact hélicoidal de JetL9 a Sto = 0.34 sont les deux seuls modes dont les
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FIGURE 3.46 — Spectres acoustiques au point de coordonnées r = 2ry et z = 0 en fonction du
temps et du nombre de Strouhal pour (a) JetL4, (b) JetL5, (c) JetL7 et (d) JetL9.
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niveaux acoustiques sont presque constants en temps. Ils correspondent également aux deux
seuls modes pour lesquels une forte oscillation du disque de Mach est notée. L’oscillation du
disque de Mach pourrait expliquer la stabilité dans le temps de ces modes.
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FIGURE 3.47 — Niveaux acoustiques au point de coordonnées r = 21y et z = 0 en fonction du

temps pour les fréquences tonales de (a) JetL4d ( — — — St; = 0.375 et — Sty = 0.505),
(b) JetL5 ( — — — St; = 0.335 et — Sty = 0.415), (c) JetL7 (— — — St; = 0.345 et
Sty =0.42) et (d) JetL9 (— — — St; = 0.27, — Sty = 0.34 et —-— St; = 0.42).

3.4 Conclusion

Dans ce chapitre, les champs aérodynamiques et acoustiques d’un jet rond libre et de
quatre jets ronds impactant une paroi ont été étudiés. Les jets sont sous-détendus et sont
caractérisés par un nombre de Mach d’éjection de M, = 1, un nombre de Mach idéalement
détendu de M; = 1.56 et un nombre de Reynolds de Re; = 5 X 10%. Les résultats du jet libre
sont tout d’abord présentés a 'aide de vues instantanées, de champs moyens et de champs
fluctuants. Un réseau de cellules de chocs se forme dans le jet, et un disque de Mach est
présent dans la premiere cellule de ce réseau. Ces observations sont conformes aux modeles
théoriques et empiriques de la littérature. Par ailleurs, un bon accord est obtenu avec les
données expérimentales de Henderson et al. [59] pour un jet similaire et avec les résultats
expérimentaux PIV de André et al. [3] pour un jet sous-détendu avec M; = 1.5 et M, = 1.
La vitesse de convection des structures turbulentes le long de la couche de mélange du jet

libre est ensuite calculée. Celle-ci évolue suivant le réseau de cellules de chocs, et tend vers une
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valeur de 0.65u; dans la direction aval. Dans le champ acoustique amont, une fréquence tonale
émerge de 15 dB au dessus du bruit large bande. Cette fréquence est caractéristique du bruit
de screech. Une analyse des champs de pression fluctuante dans le jet fait également apparaitre
une onde stationnaire aérodynamique-acoustique, comme dans les jets ronds sous-détendus
expérimentaux de Panda [103]. La fréquence St = 0.305 du bruit de screech et 1'oscillation
hélicoidale du jet associée sont en accord avec le modele d’onde stationnaire aérodynamique-
acoustique de ce dernier auteur et avec les observations expérimentales de Powell et al. [113].
Enfin, les champs de pression acoustique sont examinés. Ils contiennent une composante de
bruit de choc large bande. La fréquence de cette composante et sa directivité semble indiquer
que cette composante de bruit est créée au niveau de la sixieme cellule du réseau, en z ~ 15r.
La longueur caractéristique associée au mécanisme de cette composante de bruit apparait
comme la longueur de cette sixieme cellule, égale & Lg = 2.35r.

Les propriétés des quatre jets ronds supersoniques sous-détendus impactant une paroi
sont ensuite étudiées. Des représentations instantanées sont présentées, ainsi que des champs
moyens. Un bon accord est trouvé avec les données expérimentales de Henderson et al. [59]
et avec les données numériques de Dauptain et al. [37, 38] pour des jets similaires. En par-
ticulier, un disque de Mach se forme dans JetL4, JetL5 et JetL9. Les vitesses de convection
des structures turbulentes le long des couches de mélange sont ensuite caractérisées. Elles
évoluent suivant le réseau de cellules de chocs, comme dans le cas du jet libre. Une rela-
tion permettant de déterminer la vitesse moyenne de convection entre la buse et la paroi en
fonction de la distance entre le buse et la paroi est proposée. Les spectres acoustiques au
point de coordonnées r = 2rg et z = 0 sont alors montrés. Plusieurs fréquences tonales sont
identifiées. L’amplitude de ces fréquences dans les spectres semble corrélée avec la présence
d’un disque de Mach en amont de la paroi, comme noté par Henderson et Powell [60]. De
plus, une évolution étagée de la fréquence tonale dominante est constatée avec I'augmenta-
tion de la distance de la buse a la paroi. Un tel comportement est typique de la présence
d’une boucle de rétroaction aéroacoustique. Les fréquences tonales sont alors comparées a
celles prédites par le modele de la boucle de rétroaction de Ho et Nosseir [62] en utilisant la
relation proposée pour la vitesse moyenne de convection. Un tres bon accord est obtenu. Les
propriétés des champs de pression acoustique sont ensuite analysées, et la nature axisymé-
trique ou hélicoidale de l'oscillation du jet associée a chaque fréquence tonale est déterminée.
Par la suite, pour JetL4, JetL5 et JetL9, le mode d’oscillation du disque de Mach situé en
amont de la paroi est étudié. Dans les trois cas, ce mode est a la méme fréquence et de méme
nature que la composante tonale dominante obtenue dans les spectres acoustiques amont.
Pour Jetl4, JetLb et Jetl9, ces composantes sont associées respectivement a un mode de
pulsation axiale et deux modes d’impact hélicoidal. Enfin, 'intermittence entre les différents
modes de la boucle de rétroaction aéroacoustique est étudiée, et une alternance de I'intensité
des différents modes hélicoidaux est mise en évidence pour JetL5, JetL7 et JetL9. Un résultat
intéressant est la présence simultané d’un mode axisymétrique et d’un mode hélicoidal pour
JetL4.
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Chapitre 4

Simulations de jets plans
supersoniques idéalement détendus

Dans ce chapitre, six jets plans supersoniques idéalement détendus impactant une paroi
avec un angle qui varie de 60 a 90 degrés sont simulés en résolvant les équations de Navier-
Stokes 3-D instationnaires compressibles en coordonnées cartésiennes. Quatre jets impactant
une paroi avec un angle de 90 degrés sont tout d’abord étudiés et deux jets impactant une

paroi avec des angles de 60 et 75 degrés sont ensuite montrés.

4.1 Parametres des simulations

4.1.1 Codes de résolution cartésien

Les simulations sont effectuées a ’aide d’un code Fortran développé en interne. Les équa-
tions de Navier-Stokes 3-D compressibles instationnaires sont résolues sur un maillage carté-
sien a pas variable (z,y, z) ou x, y et z indiquent les directions axiale, latérale et transverse.
L’algorithme de Runge-Kutta RK 26 est utilisé pour I'intégration temporelle. Des schémas de
différentiation spatiale sur 11 points a faible dispersion et faible dissipation [12, 16] sont em-
ployés. A la fin de chaque pas temporel, un filtrage explicite sur 11 points est appliqué afin de
supprimer les oscillations maille-a-maille et de fournir une dissipation de sous-maille [19, 21].
La direction transverse est modélisée a ’aide de conditions aux limites périodiques, permet-
tant la simulation d’un jet plan. Les conditions de rayonnement de Tam et Dong [138] sont
implémentées sur les frontieres du domaine. Une zone éponge qui combine un étirement du
maillage et un filtrage Laplacien est ajoutée en sortie d’écoulement afin de dissiper les struc-
tures turbulentes avant qu’elles n’atteignent la frontiére du domaine. Ce code de résolution a
déja été utilisé avec succes par Bogey et Bailly [19, 21] pour la simulation de jets faiblement
et pleinement turbulents dont le nombre de Mach d’éjection est égal & M, = 0.9. Une condi-
tion adiabatique est imposée au niveau de la buse et de la paroi. Une procédure de capture
de choc [22] est appliquée afin de dissiper les oscillations de Gibbs de part et d’autre des
chocs. Par ailleurs, les jets considérés dans la présente étude sont excités a ’aide d’anneaux
tourbillonnaires de divergence nulle [23] afin d’obtenir un taux de turbulence compris entre
5% et 10% de la vitesse du jet idéalement détendu en sortie de buse.

Pour la simulation de jets plans impactant une paroi avec un angle de 90 degrés, le code
de résolution décrit ci-dessus est implémenté sur un maillage cartésien a pas variable ou x,
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y et z correspondent aux directions longitudinale, latérale et transverse. Pour la simulation
de jets impactant une paroi avec un angle différent de 90 degrés, deux maillages cartésiens a
pas variable se recouvrant sont utilisés. Les maillages coincident dans la direction transverse,
permettant aux variables conservatives de 1’écoulement d’étre transférées d’un maillage a
lautre a laide d’une interpolation Lagrangienne 2-D d’ordre élevé dans le plan (z,y). La
disposition de ces deux maillages dans le plan (z,y) est illustrée sur la figure 4.1 dans le cas
ou I'angle d’impact est de 75 degrés.

(a)

z/h

FIGURE 4.1 — Représentation des deux maillages cartésiens a pas variable dans le plan (z,y)
dans le cas d’un angle d’impact de 75 degrés; (a) domaine de calcul complet, (b) région limitée
a—4<z/h<T7et0<y/h<4; un point sur quinze est montré.

4.1.2 Parametres des jets

Les jets plans considérés dans ce chapitre sont des jets idéalement détendus issus d’une
tuyere convergente-divergente. Le nombre de Mach d’éjection des jets est égal & M; = M, =
1.28. Le milieu ambiant est caractérisé par une pression pg = 100000Pa et une température
Ty = 293K. Le nombre de Reynolds des jets est de Re; = ujh/v = 5 X 10%, ot u; est la
vitesse d’éjection du jet et h est la hauteur de la buse. Les valeurs des parametres d’éjection
correspondants sont proposées dans le tableau 4.1. Ces valeurs ont été déterminées afin de se
rapprocher des valeurs d’une étude expérimentale menée par Thurow et al. [153].

pression p; 100000 Pa
température T} 220.7 K

densité p; 1.579 kg.m™3

vitesse u; 381.1 m.s!
hauteur buse h 2 mm
épaisseur buse e e/h =0.5

TABLE 4.1 — Parametres d’éjection des jets.
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4.1.3 Profil moyen

Les jets sont simulés a l'aide d’une tuyere plane de hauteur h et de largeur [ = 3.25h
dans la direction transverse. Des conditions aux limites périodiques sont appliquées dans la
direction transverse afin de simuler des jets plans. Un profil laminaire de Blasius est utilisé
pour initialiser la vitesse moyenne axiale dans la tuyere. Ce profil est défini de la maniere
suivante :
<ux>:{77(2—2772+773)si77<1 (4.1)
Ue 1sin>1

ol < u, > est la vitesse moyenne axiale, 1 est la distance a la paroi normalisée par I’épaisseur
de la couche limite d, et u. est la vitesse d’éjection du jet.

Dans ce mémoire, I’épaisseur de la couche limite ¢ est prise égale & 7.5% de la hauteur.
La masse volumique moyenne < p > est ensuite déterminée a I’aide de la relation de Crocco-
Busemann :

1 11 -1 -1
<p>:|:——<———><u£>_72 Mz<<ua:>_1><um>:| (42)

Puw Pw  Pe Uj Uj

ou pe = p./(rT) est la masse volumique d’éjection et p,, = p./(rT;) est la masse volumique
au niveau de la paroi de la buse, déterminée a 'aide de la température de réservoir T, qui
correspond a la température d’arrét isentropique des jets.

Les profils de vitesse et de masse volumique donnés par les relations (4.1) et (4.2) sont
imposés en amont au sein de la buse et un rappel des champs moyens vers ces profils est
effectué jusqu’en sortie de buse. La force du rappel diminue avec la position axiale et est
maximale avec o,qpper = 0.05 en amont. L’amplitude du rappel suit plus précisément la loi
suivante :

01(2(1)) = Trappe (M) . (43)

To — Touse
ol I et Tpyse sont les coordonnées des extrémités amont et aval de la buse. Ce rappel est
nécessaire afin de garantir une sortie de buse avec les parametres d’éjection voulus et d’éviter
I’apparition de cellules de chocs dans la buse. Un exemple de profil de vitesse moyenne axiale
obtenu en sortie de buse pour un jet rond supersonique étudié dans ce mémoire est donné sur
la figure 4.2.

4.1.4 Excitation des couches de mélange a I’aide d’anneaux tourbillon-
naires

Dans la buse, a environ une demi hauteur en amont des levres de la buse, les couches
limites du profil de Blasius sont excitées & ’aide d’anneaux tourbillonnaires de divergence
nulle afin d’obtenir des perturbations de vitesse en sortie de buse. La formule suivante est
appliquée sur chaque plan du maillage cartésien dans la direction transverse z :

ug"™ (z, y)
+ €qau; urmg(m 0) (4.4)
Y 9
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0
0.4 042 044 046 048 05
y/h

FIGURE 4.2 — Profil de vitesse moyenne axiale en sortie de la buse.

ring

Uy (xay)
b = 4AY ou AY est la taille de maille dans la direction transverse, (T ing, Yring) sont les

ring
ol [ Uy (1’, y)

2 a? Yring — Y 2 2 2
= ge.%'p <—ln(2)¥> T — Tring , a7 = (xring - .%') + (yring - y) 5
coordonnées du centre de 'anneau tourbillonnaire et ¢, est un nombre aléatoire compris
entre —1 et 1 qui module la force du tourbillon sur chaque plan transverse et a est I'intensité
du forcage.

Le centre de 'anneau tourbillonnaire est donné par les relations :

xrmg = —h/2
Yrin Zh/2—é+€ 0 (45)
g 2 "6
ou d est ’épaisseur du profil de Blasius utilisé pour l'initialisation dans la buse, €, est un
nombres aléatoire compris entre —1 et 1 qui sert a faire varier la position du tourbillon
par rapport au centre de la couche limite. L’application de cette méthode sur chaque plan
transverse du maillage permet de perturber ’écoulement sans entrainer artificiellement de
corrélation dans la direction transverse.
Comme dans le chapitre 3, 'intensité o du forgage est fixée a 0.02 afin d’obtenir des taux

de turbulence compris entre 5% et 10% de la vitesse d’éjection du jet.

4.2 Jets plans idéalement détendus impactant une paroi avec
un angle normal

Quatre LES de jets plans supersoniques impactant une paroi avec un angle normal sont
réalisées a ’aide du code de résolution cartésien présenté ci-dessus.

4.2.1 Parametres des simulations

Les quatre jets impactent une paroi située a une distance L comprise entre 3.94h et 9.1h
avec un angle de 90 degrés. Plus précisément, la paroi se situe a 3.94h, 5.5k, 8.27h, et 9.1h
des levres de la buse. Les différentes configurations sont donc notées JetpL3, JetpL5, JetpL&
et JetpL9. Elles sont détaillées dans le tableau 4.2. Les conditions d’éjection des jets et les
distances entre la buse et la paroi sont similaires aux parametres de 'expérience de Thurow
et al. [153].
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./\/lj Rej L
JetpL3 1.28 5x10* 3.94h
JetpL5 1.28 5x10* 5.5k
JetpL8 1.28 5x10* 8.27h
JetpL9 1.28 5x10* 9.1h

TABLE 4.2 — Parametres des jets : nombre de Mach M, nombre de Reynolds Re; et distance
L entre les levres de la buse et la paroi.

Les maillages cartésiens (n,,ny, n,) contiennent entre 184 et 263 millions de points, comme
indiqué dans le tableau 4.3.

Ny Ny n, nombre de points
JetpL3 799 1051 219 184 x 106
JetpL5 903 1051 219 208 x 109
JetpL8 1087 1051 219 250 x 109
JetpL9 1142 1051 219 263 x 106

TABLE 4.3 — Parametres des maillages : nombre de points dans les directions longitudinale,
latérale et transverse, et nombre total de points.

Pour les quatre jets, le maillage est a pas variable dans les directions axiale et latérale.
Les évolutions de la taille des mailles dans ces directions sont présentées sur la figure 4.3.

(a) (b)

0.04 / 0.04
= S 4
S 0.02 g 0.02
4 < \ .
\\ /// . \ \
\} //// \ \
\_/ : \
0 0
0 2 4 6 8 10 -2 0 2 39455 8 9.1
y/h x/h

FIGURE 4.3 — Evolution de la taille des mailles dans les directions (a) latérale et (b) axiale
pour — JetpL3, —-— JetpLb, — — — JetpL8, et —— JetpL9.

L’évolution de la taille des mailles dans la direction latérale est montrée sur la figure 4.3(a).
La valeur minimale est trouvée au niveau des couches de mélange du jet, en y = £h/2, et est
égale a Ay = 0.00375h. La valeur maximale est située dans la zone 2.5h < y < 8h et est égale
a Ay = 0.03h. L’évolution de la taille des mailles dans la direction axiale est présentée sur
la figure 4.3(b). La taille de maille minimale dans cette direction, au niveau de la buse et au
niveau de la paroi, est de Az = 0.00375h. Entre ces deux régions, la taille de maille maximale
est de Ax = 0.015A. Enfin, dans la direction transverse, la taille des mailles est constante,
égale & Az = 0.015h. Ces tailles de mailles permettent la propagation d’ondes acoustiques
dont le nombre de Strouhal est inférieur a St = fh/u; = 5.6. Par ailleurs, afin de préserver
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la précision numérique des schémas de différenciation spatiale, les maillages sont étirés a des
taux inférieurs & 1% a Pextérieur des zones éponges.

Le nombre de pas temporels effectués est de 200000 pour le régime permanent afin d’as-
surer la convergence des grandeurs statistiques et des spectres acoustiques. Le temps simulé
pour le régime permanent est ainsi égal a 500h/u;.

La discrétisation du jet de paroi situé de part et d’autre du jet est maintenant examinée.
Cela est fait en exprimant les tailles des mailles Az, Ay et Az en unités de paroi pour la
couche limite obtenue en y = 2h, le long de la paroi.

Dans la direction axiale, on obtient :

_ Azu,

Azt = 4.
vt == (4.6)

ol u; = +/Tw/p est la vitesse de frottement calculée a partir de la tension visqueuse moyenne
a la paroi 7,. Cette derniere est déterminée a partir des champs moyens de vitesse totale
présentés plus loin dans ce chapitre. Les tailles des mailles en unités de paroi au niveau de la
paroi en y = 2h sont données dans le tableau 4.4.

Azt Ayt AzT
JetpL3 117 62 45
JetpL5  10.1 55 40
JetpL8 10.8 57 43
JetpL9 10.5 56 42

TABLE 4.4 — Tailles des mailles au niveau de la paroi en y = 2h, en unités de paroi.

Au niveau de la paroi, dans les directions latérale et transverse, les mailles doivent étre
suffisamment petites pour capturer les structures cohérentes se développant dans la couche
limite. Elles sont égales & environ Ayt ~ Azt ~ 50 pour les quatre jets simulés. Ces résultats
sont & comparés aux valeurs utilisées pour la LES de couches limites turbulentes dans la
littérature. Viazzo et al. [159] et Gloerfelt et Berland [55] utilisent les valeurs At ~ 35 et
AT ~ 15 dans les directions paralleles & la paroi et Schlatter et al. [122] obtiennent des valeurs
AT ~ 25 et AT ~ 11 dans ces directions. Dans la direction axiale, normale & la paroi, la
valeur Ax™ ~ 10 est trouvée. Cette valeur est plus faible que dans les directions homogenes
y et z afin de permettre une bonne discrétisation du gradient de vitesse mais, comme pour
les jets impactant du chapitre 3, ne permet pas de simuler avec une bonne précision la couche
limite turbulente des jets de paroi. Cependant, cela ne constitue pas un objectif de la présente
étude.

4.2.2 Représentations instantanées

Des visualisations 3-D sont montrées sur la figure 4.4 pour JetpL3 et JetpL9. Sur cette
figure, des isosurfaces de masse volumique colorées par le nombre de Mach local sont utilisées
pour mettre en évidence les structures turbulentes au sein des couches de mélange des jets.
La pression fluctuante dans le plan (z,y) est également montrée. Pour les deux jets, des ondes
acoustiques sont créées au niveau de la région d’impact et remontent dans la direction de la
buse. De plus, au niveau de la couche de mélange, de petites structures tourbillonnaires et
des tubes de vorticité s’étendant dans la direction transverse sont visibles.
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FIGURE 4.4 — Visualisations 3-D des jets JetpL3 et JetpL9. Les isosurfaces associées a la
valeur de 1.25 kg.m™3 sont représentées, colorées par le nombre de Mach local. Le champ de
pression fluctuante dans le plan (z,y) est aussi montré. La buse et la paroi sont en gris.
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Des vues instantanées de la norme de la vorticité obtenues dans les plans (z,y) et (z,2)
le long de la couche de mélange y = h/2 sont présentées sur la figure 4.5. Pour JetpL3,
sur la figure 4.5(a), dans le plan (z,y), des structures de grande taille sont visibles dans
les couches de mélange du jet, leurs tailles avoisinent 0.5h. Ces structures semblent étre
organisées de maniere antisymétrique par rapport au plan de symétrie du jet. Dans la direction
transverse, des petites structures tourbillonnaires de taille 0.05h et des tubes de vorticité
s’étendant dans la direction transverse sont visibles, comme déja observé sur la figure 4.4,
en accord avec un nombre de Reynolds de Re; = 5 X 10%. La corrélation spatiale apparait
ainsi assez forte dans la direction transverse dans toute la région entre la buse et la paroi.
Pour JetpL5, JetpL8 et Jetpl9, 'organisation antisymétrique des grandes structures dans la
couche de mélange et la corrélation spatiale dans la direction transverse sont encore visibles
mais semblent diminuer avec la distance L de la buse a la paroi. Cette organisation, presque
bi-dimensionnelle des structures turbulentes dans les couches de mélange des jets, visible
sur la figure 4.5, a été observée expérimentalement par Krothapalli [71] et par Norum [97]
pour des jets rectangulaires supersoniques impactant une paroi. Ces résultats sont également
en accord avec les observations expérimentales de Thurow et al. [153] obtenues a l'aide de
techniques de visualisation en temps réel de jets rectangulaires supersoniques impactant une

paroi.

z/h

FIGURE 4.5 — Représentations instantanées de la norme de la vorticité |w| dans les plans (x,y)
et (z,z) le long de la couche de mélange y = h/2 pour (a) JetpL3, (b) JetpL5, (c) JetpL8 et
(d) JetpL9. L’échelle de couleur varie pour des valeurs de 0 & 10u;/h. La buse est en noir.

Une représentation instantanée de la masse volumique et de la pression fluctuante dans
le plan (x,y) est fournie sur la figure 4.6 pour les quatre jets. Pour JetpL3 et JetpL5, sur
les figure 4.6(a) et 4.6(b), une composante acoustique est visible. Des ondes acoustiques sont
générées au niveau de la région d’impact et s’organisent de maniere antisymétrique de part et
d’autre du jet. Pour les jets JetpL8 et JetpL9, sur les figure 4.6(c) et 4.6(d), deux composantes
acoustiques sont visibles dans le champ de pression fluctuante. La premiere composante est
générée au niveau de la couche de mélange du jet, et produit des ondes acoustiques circulaires
dans la direction latérale. Ces ondes sont créées par les interactions entre les chocs situés
autour des grandes structures turbulentes et la turbulence au sein des couches de mélange
des deux jets. La deuxieme composante est générée au niveau de la région d’impact et semble
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FIGURE 4.6 — Représentations instantanées dans le plan (z,y) de la masse volumique dans les
régions proches du jet et de la paroi et de la pression fluctuante pour (a) JetpL3, (b) JetpL5,
(c) JetpL8 et (d) JetpL9. Les échelles de couleur varient pour des valeurs de 1 & 2 kg.m™3
pour la masse volumique et de —7500 & 7500 Pa pour la pression fluctuante. La buse est en

noir.
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se propager principalement dans la direction amont. Cette deuxieme composante est similaire
a celle observée pour JetpL3 et JetpL5, et semble avoir une amplitude plus forte pour JetpL3
et JetpLb que pour JetpL8 et JetpL9. Finalement, on peut noter une corrélation entre le
degré d’organisation des structures dans les couches de mélange des jets et "amplitude des
ondes acoustiques. Une tendance similaire a été obtenue expérimentalement par Thurow et

al. [153].

4.2.3 Champs moyens de vitesse

Les champs moyens de vitesse totale dans le plan (x,y) sont montrés sur la figure 4.7.
Sur le plan de symétrie du jet, les variations de vitesse sont de tres faible amplitude (environ
4% de la vitesse d’éjection du jet), indiquant que le jet est quasi idéalement détendu. Dans
tous les jets, un point d’arrét peut étre observé sur le plan de symétrie du jet au niveau de la
paroi et deux jets de paroi (wall jet en anglais) se forment apres I'impact du jet. La vitesse
maximale u,,, la distance x,,, entre la paroi et la position du maximum de vitesse u,,, et la
distance w1/, entre la paroi et la position ou la vitesse est égale a wuy, /2 des jets de paroi,
définies et utilisées par Irwin [65] et par George et al. [53], sont donnés dans le tableau 4.5
le long de la ligne y = 2h. La vitesse maximale du jet de paroi u,, diminue avec la distance
entre la buse et la paroi. Au niveau géométrique, ’épaisseur de la couche limite x,, diminue
et I'épaisseur du jet de paroi /9 augmente avec la distance des levres de la buse a la paroi.

(b)

() (d)
4 4 4 4
2 2 2 2 ‘
Zo 0 0 0
-2 -2 -2 -2
-4 -4 -4 !
2 0 23% 2 0 2 455 2 0 2 4 6 827 2 0 2 4 6 91
z/h z/h z/h z/h

FIGURE 4.7 — Champs moyens de vitesse totale dans le plan (z,y) pour (a) JetpL3, (b) JetpL5,
(c) JetpL8 et (d) JetpL9. L’échelle de couleur varie pour des valeurs de 0 & 400 m.s~!. La
buse est en noir.

Uy (M.5™1)  @p/h x1)5/h

JetpL3 361 0.065  0.75
JetpL5 349 0.061  0.83
JetpL8 317 0.040  0.98
JetpL9 300 0.039 1.00

TABLE 4.5 — Vitesse maximale u,,, distances x,,/h et z/5/h pour le jet de paroi a y = 2h.

4.2.4 Champs fluctuants de vitesse

Les champs rms de vitesses axiale et latérale sont représentés sur les figures 4.8 et 4.9
respectivement. Au sein de la couche de mélange du jet, il est intéressant de noter que des
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vitesses rms axiale et latérale plus fortes sont observées pour JetpL3 et JetpL5 par rapport
a JetpL8 et JetpL9. Par ailleurs, la vitesse rms axiale semble osciller le long de la couche de
mélange et atteindre des maxima en sortie de buse et dans la région située juste en amont
de la paroi alors que la vitesse rms latérale semble presque constante le long de la couche de

mélange du jet.

(a) (b) (c)
4 4
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FIGURE 4.8 — Champs rms de la vitesse axiale dans le plan (z,y) pour (a) JetpL3, (b) JetpL5,
(c) JetpL8 et (d) JetpL9. L’échelle de couleur varie pour des valeurs de 0 & 100 m.s~!. La

buse est en noir.
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FIGURE 4.9 — Champs rms de la vitesse latérale dans le plan (x, y) pour (a) JetpL3, (b) JetpL5,
(c) JetpL8 et (d) JetpL9. L’échelle de couleur varie pour des valeurs de 0 & 100 m.s~!. La
buse est en noir.

Les valeurs maximales des champs de vitesse rms axiale et latérale dans les couches de
mélange des jets sont présentées sur la figure 4.10 en fonction de la distance axiale. Pour
JetpL3 et JetpL5, sur la figure 4.10(a), les maxima des valeurs maximales des champs de
vitesse rms axiale sont situés & environ x = 0.5h. Ces maxima sont égaux a 31.8% et 32.7%
de la vitesse d’éjection du jet pour JetpL3 et JetpLb respectivement. Pour JetpL8 et JetpL9,
sur la figure 4.10(b), ces maxima se situent plus en aval, & x ~ 0.75h, et sont égal a 26.6% et
27.3% de la vitesse d’éjection du jet. Pour les quatre jets, des maxima sont également atteints
juste avant la paroi. Les valeurs des ces maxima diminuent avec la distance entre les levres
de la buse et la paroi et est égale & 28.5%, 27.3%, 24.4% et 24% de la vitesse d’éjection du jet
pour JetpL3, JetpL5, JetpL8 et JetpL9 respectivement. La figure 4.10(b) présente les valeurs
maximales des champs de vitesse rms latérale. Des valeurs supérieures sont observées pour
JetpL3 et JetpL5 que pour JetpL8 et Jetpl9. En particulier, les maxima, situés a x ~ 1.7h
pour les quatre jets, sont égaux a 24% et 21% de la vitesse d’éjection du jet pour JetpL3 et
JetpLb et a 17.5% pour JetpLS8 et JetpL9.
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FIGURE 4.10 — Evolution de la valeur maximale de la vitesse rms (a) axiale et (b) latérale
le long de la couche de mélange en fonction de la distance axiale pour — JetpL3, —-—
JetpLb, — — — JetpL8, et —— JetpL9.

4.2.5 Vitesse de convection

L’évolution des structures turbulentes dans la couche de mélange du jet et plus précisé-
ment leur vitesse de convection revét une importance particuliere dans la compréhension du
mécanisme de rétroaction aéroacoustique entre les levres de la buse et la paroi. Pour deux
écoulements paralleles de pression et de chaleur spécifique égales, le nombre de Mach de
convection M, a été défini par Papamoschou et Roshko [106]. Ce nombre s’écrit :

Uy — Uz UL —Ue  Ue — U2

= = = 4.7
Me a1+ as ai as (4.7)

ou uy et uo sont les vitesses hautes et basses des deux écoulements libres, aq et as sont les
vitesses du son et u. est la vitesse de convection théorique.

Pour les jets étudiés, les hypotheses d’application de la relation (4.7) sont respectées. La
vitesse u; correspond a la vitesse d’éjection du jet u;. La vitesse ug est la vitesse en dehors
du jet et est donc nulle. De la méme maniere, la vitesse du son au sein du jet est a; = /yrT}
et la vitesse du son en dehors du jet est as = v/yrTp. La vitesse de convection théorique des
structures turbulentes peut alors étre déterminée par :

_ Uy
Ue = m (4.8)

Une vitesse de convection théorique de u. = 0.57u; est obtenue avec les conditions d’¢jec-
tion données par le tableau 4.1. La vitesse de convection u. des structures turbulentes au
sein de la couche de mélange a également été calculée a partir de corrélations croisées sur
la vitesse axiale fluctuante le long de la ligne y = —h/2. Les résultats sont présentés sur la
figure 4.11.

Pour les quatre jets, la figure 4.11 donne une vitesse de convection égale a 0.50u; a x = h.
Plus en aval, la vitesse de convection augmente légerement jusqu’a atteindre un maximum
situé environ 2h en amont de la paroi. En aval de cette position, la vitesse de convection
décroit a nouveau. La valeur maximale de la vitesse de convection augmente avec la distance
entre la buse et la paroi. Elle est égale a 0.62u;, 0.64u;, 0.67u; et 0.68u; pour JetpL3, JetpL5,
JetpL8 et JetpL9 respectivement. Finalement, pour les quatre jets, la vitesse de convection est
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FIGURE 4.11 — Vitesse de convection des structures turbulentes le long des couches de mélange
des jets pour — JetpL3, —-— JetpLb, — — — JetpL8, et — JetpL9.

en moyenne de < u. >= 0.60u;. Cette valeur est en bon accord avec la vitesse de convection
théorique de 0.57u; et avec les résultats expérimentaux de Panda et al. [103] qui ont noté une
vitesse de convection de 0.60u; pour un jet rectangulaire supersonique idéalement détendu
avec un nombre de Mach d’éjection de M, = 1.3.

4.2.6 Spectres acoustiques amont

Les spectres acoustiques obtenus au point de coordonnées x = 0 et y = 1.5h sont pré-
sentés sur la figure 4.12 en fonction du nombre de Strouhal St = fh/u;. Un grand nombre
de fréquences tonales apparaissent, en particulier sur les figures 4.12(a) et 4.12(b), dans les
spectres de JetpL3 et JetpL5. Environ 10 fréquences tonales peuvent étre observées pour ces
cas. Ce résultat corrobore les observations expérimentales de Norum [97] qui ont également
relevé un grand nombre de fréquences tonales pour un jet rectangulaire supersonique impac-
tant. Les fréquences tonales dont 'intensité dépasse de plus de 5 dB le bruit large-bande sont
rassemblées dans le tableau 4.6.

Sty Sta Sts Sy Sts  Stg Sty
JetpL3 0.115 0.255 0.37 0.485 0.625 0.74 0.855
JetpL5  0.12 0.19 038 057 076 095 1.14
JetpL8 0.092 0.165 0.21 0.255 — — —
JetpL9 0.085 0.145 0.19 0.23 - - -

TABLE 4.6 — Nombre de Strouhal des fréquences tonales visibles sur les spectres de la fi-
gure 4.12. Les fréquences tonales dominantes sont en gras.

Les fréquences tonales observées sur le spectre de JetpL3 ne correspondent pas aux harmo-
niques d’une fréquence fondamentale mais aux combinaisons linéaires des fréquences tonales
a Sty = 0.115 et Sty = 0.255. En effet, les relations Sty = St + Sto, Sty = 25t1 + Sto,
Sts = St1 + 2Sty, Stg = 25t1 + 2S5ty et Sty = 35t + 2S5t sont vérifiées. Un comportement
similaire a été noté par Tam et Norum [143] pour différents jets supersoniques rectangulaires
impactant une paroi [97]. Par ailleurs, les jets simulés sont similaires & ceux de I’étude expé-
rimentale de Thurow et al. [153]. Pour L = 3.94h, ceux-ci ont notamment observé les sept
fréquences tonales observées pour JetpL3 ainsi que huit autres fréquences non retrouvées dans
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FIGURE 4.12 — Spectres acoustiques (SPL) en x = 0 et y = 1.5h en fonction du nombre de
Strouhal pour (a) JetpL3, (b) JetpL5, (c) JetpL8 et (d) JetpL9.
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la simulation. Ces différences peuvent étre dues a la géométrie rectangulaire du jet dans ’ex-
périence et a la géométrie plane du jet dans la simulation. Pour JetpL5, sur la figure 4.12(b),
une fréquence tonale dominante est observée a Sty = 0.19 et ses six premiers harmoniques
sont visibles. Une autre fréquence tonale peut étre vue a St; = 0.12. Ces mesures sont en bon
accord avec les résultats expérimentaux de Thurow et al. [153] ou une fréquence tonale domi-
nante a été obtenue a St.y, = 0.20. Pour JetpL8 et JetpL9, sur les figures 4.12(c) et 4.12(d),
quatre fréquences tonales sont visibles et seule la troisieme, respectivement a St = 0.21 et
Sts = 0.19, est observée expérimentalement par Thurow et al. [153]. Cependant, pour des dis-
tances entre les levres de la buse et la paroi de 8.27h et 9.1h, le jet rectangulaire expérimental
ne peut plus étre considéré comme plan lors de son impact sur la paroi et des différences sont
attendues. Dans ces deux derniers cas, il est intéressant de noter la relation Sty = St1 + Sto.
Finalement, JetpL5 est le cas le plus résonant des quatre jets simulés avec un niveau sonore
maximum de 188 dB/St. Le cas L = 5.5h est également le cas le plus résonant dans I’étude
expérimentale de Thurow et al. [153].

4.2.7 Coefficients de dissymétrie et d’aplatissement

Afin d’examiner le caractére non-linéaire des ondes acoustiques générées au niveau de la
région d’impact, les propriétés statistiques de la pression fluctuante au point de coordonnées
x =0 et y = 8.5h ont été étudiées. L’évolution temporelle de la pression en ce point pour le
cas le plus résonant, JetpL5, est représentée sur la figure 4.13(a) pour la totalité du régime
permanent et un zoom du signal pour la région 230h/u; < t < 270h/u; est montré sur la
figure 4.13(b). De ondes de choc de faible amplitude ainsi que des ondes en N (N-shaped waves
en anglais) caractérisées par une compression brusque suivie d’une dilatation progressive sont
visibles. Des observations similaires ont été effectuées par de Cacqueray et Bogey [42] dans le
champ acoustique d’'un jet sur-détendu [43] avec un nombre de Mach parfaitement détendu
de M; = 3.3. Par ailleurs, a certains instants, des fronts d’ondes d’amplitude 0.15F,,,; sont
visibles. Deux ondes de choc de forte amplitude sont notamment obtenues & t; = 242h/u; et
t2 == 253h/u]

Par la suite, la densité de probabilité de la pression fluctuante normalisée par 1’écart
type est calculée sur la figure 4.13(c). Cette distribution est caractérisée par un coefficient de
dissymétrie de S = 0.57 et un coefficient d’aplatissement de K = 3.87. Ces valeurs indiquent
que le comportement de la pression fluctuante en z = 0 et y = 8.5h est fortement non-linéaire
et fortement intermittent pour JetpL5. La présence intermittente d’ondes de choc de forte
amplitude fortement non-linéaires est ainsi mise en évidence comme c’est le cas pour le bruit
de crackle décrit par Ffowcs-Williams et al. [49]. Ceux-ci ont associé l'apparition de cette
composante de bruit spécifique a un facteur de dissymétrie supérieur a la valeur 0.4. Par
ailleurs, Baars et Tinney [6, 7] ont noté pour un jet supersonique sous-détendu (M; = 3),
que les ondes de choc de forte amplitude, responsables du bruit de crackle, sont souvent
regroupées, comme cela est observé sur la figure 4.13(a).

Pour les quatre jets, les niveaux acoustiques maximum relevés sur les spectres de la
figure 4.12 en x = 0 et y = 1.5h, ainsi que les coefficients de dissymétrie et d’aplatissement
en r = 0 et y = 8.5h, sont rassemblés dans le tableau 4.7. Une corrélation peut étre mise
en évidence entre le niveau acoustique et le coefficient de dissymétrie. De plus, 1’évolution
temporelle de la pression fluctuante en x = 0 et y = 8.5h pour les quatre jets semble indiquer
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FI1GURE 4.13 — Evolution temporelle de la pression fluctuante en z = 0 et y = 8.5h pour
JetpL5 : (a) sur toute la durée de la simulation et (b) sur une période de 40h/u; s; (c) densité
de probabilité —— de la pression fluctuante et — — — d’une distribution gaussienne.
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que seul le cas JetpL5 émet un bruit proche du bruit de crackle. Ce constat est en bon accord
avec les valeurs des coefficients de dissymétrie et d’aplatissement qui sont maximales pour le
cas JetpLb, indiquant une forte non-linéarité et une forte intermittence du signal.

JetpL3 JetpL5 JetpL8 JetpL9
SPLyae(dB/St) 185 188 182 183
coefficient de dissymétrie 0.39 0.57 0.27 0.29
coefficient d’aplatissement  3.16 3.87 3.36 3.25

TABLE 4.7 — Niveaux acoustiques maximum relevés sur la figure 4.12, coefficients de dissymé-
trie et d’aplatissement de la pression fluctuante au point de coordonnées = = 0 et y = 8.5A.

4.2.8 Etude des fréquences tonales

Les composantes tonales mises en évidence dans les simulations sont dues & une boucle
de rétroaction aéroacoustique. Les fréquences tonales associées aux modes d’une telle boucle
peuvent étre prédites par le modele de Ho et Nosseir [62], qui s’écrit :

N L L

= — 4.9
f <uc>+co ( )

Les nombres de Strouhal des fréquences tonales obtenues sur la figure 4.12 pour les quatre
jets sont représentés sur la figure 4.14 en fonction de la distance entre la buse et la paroi.
Seules les fréquences tonales qui ne sont pas des harmoniques d’autres fréquences tonales sont
affichées. Elles sont appelées fréquences tonales sources. Les fréquences tonales trouvées ex-
périmentalement par Thurow et al. [153] sont également représentées, ainsi que les fréquences
prédites par la relation (4.9) avec < u. >= 0.60u;.
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FIGURE 4.14 — Nombre de Strouhal des fréquences tonales obtenues pour e les quatre jets
étudiés, x expérimentalement par Thurow et al. [153] pour des jets aux conditions d’éjections
similaires. —— valeurs prédites par la relation (4.9) avec < u, >= 0.60u;.

Un bon accord est obtenu entre les résultats des simulations et les résultats expérimentaux.
De plus, le modele de Ho et Nosseir [62] semble adapté pour prédire les fréquences tonales
obtenues. Plus précisément, pour JetpL3, avec L = 3.94h, les quatre fréquences tonales
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sources obtenues correspondent aux premier, troisieme, quatrieme et cinquieme mode prédits
par le modele. Pour JetpLb, avec L = 5.5h, les deux fréquences tonales sources, a St; =
0.12 et Sty = 0.19, sont associées au second et au troisieme mode. Enfin, pour JetpL8 et
JetpL9, avec L = 8.27Th et L = 9.1h, les quatre fréquences tonales sources sont liées au
second, quatrieme, cinquieme et sixieme mode. Quant a la fréquence tonale dominante, elle
est attribuée au troisieme mode pour JetpL3 et JetpL5, et au deuxieme mode pour JetpL&
et JetpL9. Cette évolution étagée, déja observée dans le chapitre 3, est caractéristique d’une
boucle de rétroaction aéroacoustique et a été observée expérimentalement par Krothapalli [71]

pour un jet rectangulaire supersonique impactant.

4.2.9 Analyse des propriétés des champs de pression acoustique

Une méthode de décomposition de Fourier est appliquée aux champs de pression 2-D dans
le plan (x,y) de la méme fagon que dans le chapitre 3. Ainsi, pour une fréquence donnée, des
champs d’amplitude et de phase peuvent étre représentés.

8
"
6(1

(a) (b) ()
w

= < -

[\

FIGURE 4.15 — Champs d’amplitude (haut) et de phase (bas) obtenus pour les fréquences
tonales dominantes de (a) et (e) JetpL3 (St = 0.255), (b) et (f) JetpL5 (St = 0.19),
(c) et (g) JetpL8 (St = 0.092), et (d) et (h) JetpL9 (St = 0.085).

Pour les quatre jets étudiés, les fréquences tonales dominantes sont examinées. Les champs
d’amplitude sont proposés sur les vues du haut de la figure 4.15 et les champs de phase
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sont proposés sur les vues du bas de la figure 4.15. Ces derniers permettent d’identifier la
nature des modes d’oscillation du jet associée a ces fréquences. Ainsi, les fréquences tonales
dominantes de JetpL3 et JetpLb correspondent a des modes d’oscillation sinueux du jet car
un déphasage de 180 degrés est visible de part et d’autre du plan de symétrie du jet sur
les figures 4.15(e) et 4.15(f). Au contraire, les fréquences tonales dominantes de JetpL8 et
JetpL9 sont associées a des modes d’oscillation plans du jet car le déphasage est nul de part
et d’autre du jet sur les figures 4.15(g) et 4.15(h). Pour des jets rectangulaires supersoniques
impactant, Tam et Norum [143] ont observé également que leurs fréquences tonales étaient
liées a des modes d’oscillation plans et sinueux du jet.

Les champs d’amplitude des fréquences tonales dominantes, représentés sur les vues du
haut de la figure 4.15, font tous apparaitre un réseau de cellules entre les levres de la buse et la
paroi. En considérant, comme dans le chapitre 3, les deux demi-cellules situées respectivement
au niveau de la buse et au niveau de la paroi comme une seule cellule, la structure est
composée de trois cellules entre les levres de la buse et la paroi pour les cas JetpL3 et JetpL5,
sur les figures 4.15(a) et 4.15(b), et de deux cellules pour les cas JetpL8 et JetpL9, sur les
figures 4.15(c) et 4.15(d). Ainsi, le nombre de cellules correspond au numéro du mode dans
le modele de la boucle de rétroaction de Ho et Nosseir [62].

Des informations sur les sources acoustiques peuvent étre déduites des champs d’amplitude
et de phase présentés sur la figure 4.15. Afin de faciliter la description de ces champs, 'angle
a au niveau de la région d’impact entre la direction amont et la direction de propagation des
ondes acoustiques est considéré. Cet angle est affiché sur la figure 4.15(a). Pour JetpL3, dont
les champs d’amplitude et de phase associés a la fréquence tonale dominante sont proposés sur
les figures 4.15(a) et 4.15(e), trois contributions acoustiques peuvent étre vues en analysant
les zones de forte intensité dans les champs d’amplitude et les contours de phase dans les
champs de phase. La premiere contribution acoustique peut étre observée dans la région
proche de la couche de mélange du jet et de part et d’autre de la buse, pour 0 < a < 30
degrés. Elle correspond aux ondes acoustiques se propageant vers I’amont et permettant
de fermer la boucle de rétroaction aéroacoustique. La seconde contribution acoustique est
visible pour 30 < « < 50 degrés sur le champ de phase de la figure 4.15(e) avec des contours
de phase dans cette région qui semblent provenir du point de coordonnées x ~ 2.5h et
y ~ 1.5h. Cette position coincide avec une zone de forte intensité sur la figure 4.15(a). La
troisieme contribution acoustique est visible pour o > 50 degrés sur le champ de phase
et semble étre générée au niveau d’un point sur la paroi en y ~ 3h. Une nouvelle fois,
cette position correspond a une zone de forte intensité dans le champ d’amplitude. Le méme
raisonnement peut étre appliqué pour déterminer les contributions acoustiques de la fréquence
tonale dominante de JetpL5, a l'aide des champs d’amplitude et de phase présentés sur les
figures 4.15(b) et 4.15(f). Deux contributions acoustiques sont alors observées. La premiére
est visible pour 0 < a < 30 degrés et correspond aux ondes acoustiques se propageant vers
I’amont et la seconde peut étre observée pour a > 30 degrés et semble provenir d’un point
situé sur la paroi en y ~ 3.5h. Pour les fréquences tonales dominantes de JetpL8 et JetpL9,
les deux mémes contributions acoustiques que pour la fréquence tonale dominante de JetpL5
semblent visibles. Cependant, le grand nombre d’onde associés a ces fréquences tonales rend
difficile la lecture des contours de phase.
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4.2.10 Modélisation d’une onde stationnaire aérodynamique-acoustique

La présence d’un réseau de cellules entre la buse et la paroi dans les champs d’amplitude
des fréquences tonales dominantes des jets étudiés sur la figure 4.15 est due a la présence
d’une onde stationnaire aérodynamique-acoustique générée entre les levres de la buse et la
paroi. Ce type d’onde a déja été observé dans le chapitre 3, par Panda et al. [103] et par Panda
et Seasholtz [104] pour des jets supersoniques produisant un bruit de screech. L’apparition de
cette onde est due & la présence d’'un mécanisme de rétroaction aéroacoustique. Cette onde
stationnaire aérodynamique-acoustique correspond & la coexistence, au niveau de la couche
de mélange du jet, de structures turbulentes se propageant en aval et d’ondes acoustiques se
propageant en amont.

Par ailleurs, dans les simulations, il y a trois cellules visibles pour JetpL3 et JetpL5 sur
les figures 4.15(a) et 4.15(b) et il a été observé sur la figure 4.14 que les fréquences tonales
dominantes de JetpL3 et JetpLb5 correspondaient au mode N = 3 du modele de la boucle de
rétroaction aéroacoustique. De la méme maniere, deux cellules sont visibles pour JetpL8 et
JetpL9 sur les figures 4.15(c) et 4.15(d) et il a été noté sur la figure 4.14 que les fréquences
tonales dominantes de JetpL8 et JetpL9 correspondaient au mode N = 2 du modele. 11
semble donc, pour une fréquence tonale de la boucle de rétroaction, que le nombre de cellules
de l'onde stationnaire associée soit égal a son numéro de mode dans le modele de Ho et
Nosseir [62]. Un modele peut étre construit afin de déterminer le nombre d’onde de I'onde
stationnaire dans les jets étudiés et ainsi de confirmer ce constat. Soit w la fréquence angulaire
du mécanisme de rétroaction aéroacoustique et k, et k, les nombres d’onde des structures
turbulentes aérodynamiques et des ondes acoustiques, respectivement. Au niveau de la couche
de mélange du jet, la pression fluctuante résultante peut s’écrire sous la forme :

p(x,t) = Agsin(kqz + wt + ¢q) + Apsin(kpx — wt + ¢y) (4.10)

ou Ag, Ap, ¢q et ¢, sont les amplitudes et les décalages de phase des ondes acoustiques et
des structures turbulentes. La valeur moyenne quadratique de la pression fluctuante est :

/ 1 T / 2 AZ/ AI%

Poo@) = 7 [ 9@itPdt = G+ = Adyeos (a+ By)o+6u+0,) (411)
ou T = 27 /w est la période temporelle. Le nombre d’onde ks, de I'onde stationnaire est ainsi
égal & k, + kp. Les nombres d’ondes s’écrivent k, = w/u. pour les structures turbulentes et
kq = w/ag pour les ondes acoustiques ot ag est la vitesse du son en dehors du jet et u, est la
vitesse de convection des structures turbulentes dans la couche de mélange.

La longueur d’onde de l'onde stationnaire est notée Lg,, = 27/ks,. La relation suivante
peut alors étre déterminée a partir de 1'égalité kg, = ko + kp :

=2 4+ L 4.12
st ap Ue ( )

ou f =2rw/w.
Comme observé sur la figure 4.15, il y a un nombre entier N de cellules entre les levres de

la buse et la paroi. En considérant que ces réseaux de cellules correspondent a la génération
d’une onde stationnaire aérodynamique-acoustique entre la buse et la paroi, la distance L
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est alors nécessairement un multiple de la longueur d’onde de 'onde stationnaire, c’est-a-dire
L = Lg,N. La relation (4.12) peut alors s’écrire :

N_ L + L (4.13)

f ag Ue .
La relation (4.13) est identique & la relation (1.32) correspondant au modele de Ho et
Nosseir [62]. Ce résultat démontre I’égalité observée dans les simulations entre le nombre de
cellules visibles dans les champs d’amplitude de la figure 4.15 et le numéro du mode dans le

modele de Ho et Nosseir [62].

4.2.11 Modele de jet plan avec des couches de mélange infiniment minces

Les résultats de ce chapitre sont confrontés aux développements théoriques de Tam et
Norum [143]. Ceux-ci ont proposé que les modes d’oscillation du jet associés a la boucle
de rétroaction aéroacoustique correspondent a des modes acoustiques neutres du modele du
jet plan adapté équivalent avec des couches de mélange infiniment minces se propageant en
amont dans le jet. Les résultats exposés dans le chapitre 1 sont repris ici et les fréquences
tonales dominantes des quatre jets sont montrées sur la figure 4.16. Celle-ci fournit les plages
de fréquences envisageables pour les deux premiers modes d’oscillation plans et sinueux en
fonction du nombre de Mach idéalement détendu M. Les fréquences tonales obtenues par
Tam et Norum [143] pour des jets froids rectangulaires supersoniques impactant avec un
nombre de Mach idéalement détendu entre 1.15 et 1.70 sont également représentées. Il peut
étre noté que les fréquences dominantes de JetpL3 et JetpLb, & St = 0.255 et St = 0.19,
associées a des modes d’oscillations sinueux du jet, se situent dans la bande envisageable du
premier mode d’oscillation sinueux S1. De plus, les deux fréquences dominantes de JetpL8 et
JetpL9, a St = 0.092 et St = 0.085, correspondant a des modes d’oscillation plans du jet, se
trouvent dans la bande envisageable du premier mode d’oscillation plan Al. Ainsi, le modele
de jet plan avec des couches de mélange infiniment minces associé a I’hypothese de Tam et
Norum [143] semble bien adapté a la prédiction de la nature des modes d’oscillation du jet
liés a la boucle de rétroaction.

0.5
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FIGURE 4.16 — Plages de fréquences envisageables pour les deux premiers modes symétriques
en gris clair et antisymétriques en gris foncé; @ données expérimentales de Tam et Norum [143],

x fréquences tonales dominantes des quatre jets.
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4.2.12 Combinaison des deux modeles

Le modele de 'onde stationnaire aérodynamique-acoustique et celui de jet plan avec des
couches de mélange infiniment minces peuvent étre combinés afin de déterminer a la fois
les fréquences les plus probables de la boucle de rétroaction aéroacoustique et la nature de
l'oscillation du jet associée. Pour cela, on rappelle que la boucle de rétroaction aéroacoustique
qui s’établit entre la buse et la paroi génere une onde stationnaire aérodynamique-acoustique
dont le nombre d’onde k, est lié au nombre d’onde acoustique k, et au nombre d’onde
aérodynamique k,, par la relation suivante :

ksw = kq + kp (4.14)
aveC kg = 2m/Lg, = 20 N/L et k, = 27 f /u., on obtient :

Nu, Ue
= —k,— 4.1
f=—7" kg (4.15)

Par ailleurs, Tam et Norum [143] ont fait I'hypothese que la partie acoustique de la
boucle de rétroaction correspond a des modes acoustiques neutres du modele de jet plan avec
des couches de mélange infiniment minces se propageant en amont dans le jet. Ainsi, afin
d’avoir I’établissement d’une boucle de rétroaction dans un jet supersonique plan impactant,
deux mécanismes doivent coincider. Premiérement, une onde stationnaire aérodynamique-
acoustique doit se former entre la buse et la paroi et deuxieémement, la partie acoustique de
la boucle de rétroaction doit correspondre a des modes acoustiques neutres du modele de jet
plan se propageant en amont dans le jet. C’est-a-dire que le nombre d’onde k, du modele de
I’onde stationnaire doit étre égal a ’'opposé du nombre d’onde k£ de 'onde de propagation du
modele de jet plan. Cette approche est mise en place pour I’étude des fréquences tonales des
jets simulés.

Pour L = 3.94h, les champs d’amplitude et de phase obtenus pour les trois fréquences
tonales dominantes, a St; = 0.115, Sty = 0.255 et Stz = 0.37, sont représentés sur la
figure 4.17. Les champs pour St; = 0.115 sont montrés sur les figures 4.17(a) et 4.17(b). Cette
fréquence tonale est associée a un mode sinueux du jet car un déphasage de 180 degrés est
observé de part et d’autre du jet sur le champ de phase. Par ailleurs, il n’y a pas de réseau de
cellules visible sur le champ d’amplitude et donc pas d’établissement d’une onde stationnaire
aérodynamique-acoustique entre la buse et la paroi. Pour la deuxiéme fréquence tonale a
Sty = 0.255, les champs d’amplitude et de phase sont montrés sur les figures 4.17(c) et 4.17(d).
Cette fréquence est liée a un mode sinueux du jet et un réseau de trois cellules apparait entre
la buse et la paroi sur le champ d’amplitude. Enfin, les champs d’amplitude et de phase de la
troisieme fréquence tonale a St3 = 0.37 sont présentés sur les figures 4.17(e) et 4.17(f). Cette
fréquence est liée & un mode plan du jet car le champ de phase est symétrique par rapport
au plan de symétrie du jet. De plus, une structure composée de quatre cellules est visible sur
le champ d’amplitude de la figure 4.17(e).

Pour L = 3.94h, les résultats des deux modeles sont montrés sur la figure 4.18 en fonction
du nombre d’onde de la partie acoustique de la boucle de rétroaction et du nombre de Strouhal.
Pour cela, les relations de dispersion des modes acoustiques neutres symétriques et antisy-
métriques d’un jet plan supersonique idéalement détendu de nombre de Mach M; = 1.28
sont représentées et la relation (4.15) est utilisée afin de montrer les dix premiers modes de la
boucle de rétroaction aéroacoustique. Les trois fréquences tonales dominantes observées pour
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FIGURE 4.17 — Champs d’amplitude et de phase obtenus pour les trois fréquences tonales de
JetpL3 (a) et (b) a St; = 0.115, (c) et (d) a Ste = 0.255, et (e) et (f) a Stz = 0.37.

JetpL3 sont aussi tracées, selon leur nature symétrique ou antisymétrique. Pour les modes
plans, sur la figure 4.18(a), la fréquence tonale & St = 0.37 se situe preés du second mode
symétrique S2 du jet, sur le mode N = 4 de la boucle de rétroaction aéroacoustique. Ce
résultat est en accord avec les observations effectuées sur les champs de phase et d’amplitude
des figures 4.17(e) et 4.17(f). Pour les modes sinueux, sur la figure 4.18(b), la fréquence tonale
a Sty = 0.255 se trouve a l'intersection du premier mode antisymétrique A1 du jet et du mode
N = 3 de la boucle de rétroaction. Ce résultat correspond également aux observations faites
sur les champs d’amplitude et de phase des figures 4.17(c) and 4.17(d). Enfin, la fréquence
tonale & St; = 0.115 n’est pas retrouvée par notre approche mais semble étre due a la com-
binaison linéaire St = Sts — Sts. Ce constat permet également d’expliquer I’absence d’une
onde stationnaire aérodynamique-acoustique sur le champ d’amplitude de la figure 4.17(a).
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FIGURE 4.18 — —— Représentation des relations de dispersion des modes acoustiques neutres

(a) symétriques et (b) antisymétriques d'un jet plan supersonique idéalement détendu avec
M; = 1.28 et h = 2mm; e limites basses des modes et — — — k = —w/ap; —— condition
d’existence d’une onde stationnaire aérodynamique acoustique pour une distance des levres
de la buse a la paroi de L = 3.94h; * fréquences tonales pour L = 3.94h.

Pour L = 5.5h, les champs d’amplitude et de phase obtenus pour les deux fréquences
tonales dominantes a St; = 0.12 et Sto = 0.19, sont représentés sur la figure 4.19. Les champs
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pour St; = 0.12, les figures 4.19(a) et 4.19(b), montrent que cette fréquence est associée a
un mode d’oscillation plan et qu’'une onde stationnaire aérodynamique-acoustique contenant
deux cellules s’établit entre la buse et la paroi. Les figures 4.19(c) et 4.19(d) présentent les
champs d’amplitude et de phase pour Sty = 0.19. Un déphasage de 180 degrés est visible sur
le champ de phase de part et d’autre du jet, indiquant que cette fréquence tonale est associée
a un mode d’oscillation sinueux. Sur le champ d’amplitude, un réseau de trois cellules peut
étre observé entre les levres de la buse et la paroi.
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FIGURE 4.19 — Champs d’amplitude et de phase obtenus pour les deux fréquences tonales de
JetpL5 (a) et (b) a St; = 0.12, et (c) et (d) a St = 0.19.

Pour L = 5.5h, les résultats des deux modeles sont présentés sur la figure 4.20 en fonction
du nombre d’onde de la partie acoustique de la boucle de rétroaction et du nombre de Strouhal.
Les deux fréquences tonales dominantes sont aussi tracées en fonction de leur nature plane ou
sinueuse. Pour les modes symétriques, sur la figure 4.20(a), la fréquence tonale a St; = 0.12
se trouve a lintersection du premier mode symétrique S1 du jet et du mode N = 2 de la
boucle de rétroaction aéroacoustique. Ce résultat correspond aux observations faites sur les
champs de phase et d’amplitude des figures 4.19(a) et 4.19(b). Sur la figure 4.20(b), pour les
modes antisymétriques, la fréquence tonale & Sto = 0.19 est située proche du premier mode
antisymétrique Al du jet et sur le mode N = 3 de la boucle de rétroaction. Ceci est également
en accord avec les champs d’amplitude et de phase des figures 4.19(c) et 4.19(d).

Pour L = 8.27h, les champs d’amplitude et de phase des quatre fréquences tonales do-
minantes a St; = 0.092, Sty = 0.165, St3 = 0.21 et Sty = 0.255, sont représentés sur
la figure 4.21. Pour St; = 0.092, les champs des figures 4.21(a) et 4.21(b) permettent de
déterminer que cette fréquence tonale est associée a un mode d’oscillation plan du jet et
qu’une onde stationnaire aérodynamique-acoustique contenant deux cellules est générée a
cette fréquence. Pour les fréquences a Sty = 0.165, St3 = 0.21 et Sty = 0.255, les champs
de phase indiquent que ces trois fréquences sont associées a des modes d’oscillation sinueux
du jet. De plus, les figures 4.21(c), 4.21(e) et 4.21(g) montrent 'apparition d’ondes station-
naires aérodynamique-acoustique contenant quatre, cinq et six cellules pour les fréquences a
Sty = 0.165, Stz = 0.21 et Sty = 0.255, respectivement.

Pour L = 8.27h, les résultats des deux modeles sont montrés sur la figure 4.22 en fonction
du nombre d’onde de la partie acoustique de la boucle de rétroaction et du nombre de Strouhal.
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FIGURE 4.20 — — Représentation des relations de dispersion des modes acoustiques neutres

(a) symétriques et (b) antisymétriques d'un jet plan supersonique idéalement détendu avec
M; = 1.28 et h = 2mm; e limites basses des modes et — — — k = —w/ap; —— condition
d’existence d’une onde stationnaire aérodynamique acoustique pour une distance des levres
de la buse a la paroi de L = 5.5h; * fréquences tonales pour L = 5.5h.

o o ~ [e)}

o o B [e)}

-2

-6
-10 2 4 6 827 -10 . 4 6 827
z/h z/h

FIGURE 4.21 — Champs d’amplitude et de phase obtenus pour les quatre fréquences tonales

de JotpL8 (a) ot (b) & Sty = 0.092, (c) ct (d) & St = 0165, (c) et () & Stz = 0.21, ot
(g) et (h) & Styq = 0.255.
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Les quatre fréquences tonales dominantes sont aussi montrées en fonction de leur nature
plane ou sinueuse. Pour les modes symétriques, sur la figure 4.22(a), la fréquence tonale &
St1 = 0.092 se situe a lintersection du premier mode symétrique S1 du jet et du mode
N = 2 de la boucle de rétroaction aéroacoustique. Ce résultat est en accord avec les champs
de phase et d’amplitude des figures 4.21(a) et 4.21(b). Sur la figure 4.22(b), pour les modes
antisymétriques, les fréquences a Sty = 0.165, St3 = 0.21 et Sty = 0.255 sont situées dans
la région proche du premier mode antisymétrique Al et sur le quatrieme, le cinquieme, et
le sixieme mode de la boucle de rétroaction. Ces résultats sont en parfait accord avec les

observations réalisées pour ces fréquences tonales des figures 4.21(c)-(h).
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FIGURE 4.22 — —— Représentation des relations de dispersion des modes acoustiques neutres

(a) symétriques et (b) antisymétriques d’un jet plan supersonique idéalement détendu avec
M; =1.28 et h = 2mm; e limites basses des modes et — — — k = —w/ap; —— condition
d’existence d’une onde stationnaire aérodynamique acoustique pour une distance des levres
de la buse a la paroi de L = 8.27h; * fréquences tonales pour L = 8.27h.

Pour L = 9.1h, les champs d’amplitude et de phase des quatre fréquences tonales a
St1 = 0.085, Sty = 0.145, Stz = 0.19 et St4 = 0.23, sont montrés sur la figure 4.23. Les mémes
observations que pour L = 8.27h peuvent étre faites. La fréquence tonale a St; = 0.085 est
en effet liée a un mode d’oscillation plan du jet et produit une onde stationnaire contenant
deux cellules. Les fréquences tonales a Sty = 0.145, St3 = 0.19 et Sty = 0.23, sont par contre
associées a des modes d’oscillation sinueux du jet et génerent un réseau de quatre, cinq et
six cellules respectivement entre la buse et la paroi. Ainsi, le comportement dynamique de
la boucle de rétroaction aéroacoustique ne change pas fondamentalement lorsque la distance
entre la buse et la paroi passe de L = 8.27h a L = 9.1h.

Pour L = 9.1h, les résultats des deux modeles sont montrés sur la figure 4.24 en fonction du
nombre d’onde de la partie acoustique de la boucle de rétroaction et du nombre de Strouhal.
Les quatre fréquences tonales dominantes sont aussi tracées en fonction de leur nature plane ou
sinueuse. Pour les modes symétriques, sur la figure 4.24(a), la fréquence tonale a St; = 0.085
se situe a l'intersection du premier mode symétrique S1 du jet et du deuxieme mode de la
boucle de rétroaction. Sur la figure 4.24(b), pour les modes antisymétriques, les fréquences
tonales a Sty = 0.145, St3 = 0.19 et Sty = 0.23 sont situées dans la région proche du premier
mode antisymétrique Al et sur le quatrieme, le cinquiéme, et le sixieme mode de la boucle

de rétroaction aéroacoustique.
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FIGURE 4.23 — Champs d’amplitude et de phase obtenus pour les quatre fréquences tonales
de JetpL9 (a) et (b) & St; = 0.085, (c) et (d) a Sty = 0.145, (e) et (f) a Stg = 0.19, et
(g) et (h) & Sty =0.23.
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FIGURE 4.24 — — Représentation des relations de dispersion des modes acoustiques neutres

(a) symétriques et (b) antisymétriques d’un jet plan supersonique idéalement détendu avec
M; = 1.28 et h = 2mm; e limites basses des modes et — — — k = —w/ap; —— condition
d’existence d’une onde stationnaire aérodynamique acoustique pour une distance des levres
de la buse a la paroi de L = 9.1h; * fréquences tonales pour L = 9.1h.
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On constate par conséquent que la combinaison des deux modeles fournit des résultats en
bon accord avec les données LES pour les quatre jets. Par ailleurs, les fréquences tonales dans
les jets se situent dans les régions associées aux modes acoustiques neutres, au voisinage de la
limite basse de ces régions. Cela est notamment visible sur la figure 4.24(b) ou les fréquences
tonales & Sto = 0.145, St3 = 0.19 et Sty = 0.23 sont toutes voisines de la limite basse du
premier mode antisymétrique Al. Les modes d’oscillation des jets associés a ces limites basses
ont une vitesse de groupe de dw/dk = —ag. Une telle vitesse de groupe correspond a la vitesse
de propagation d’'une onde acoustique dans la direction amont. Ainsi, la vitesse de groupe
des modes acoustiques neutres du jet au voisinage des limites basses est proche de —ag. Ces
modes sont donc les plus aptes a maintenir une boucle de rétroaction aéroacoustique.

La présente combinaison des deux modeles semble donc en mesure de prédire a la fois les
fréquences des modes de la boucle de rétroaction les plus probables et leur nature plane ou
sinueuse.

e Pour les modes sinueux, les fréquences tonales de la boucle de rétroaction sont situées
au voisinage de la limite basse des modes acoustiques neutres et vérifient le modele de la
boucle de rétroaction. En particulier, pour les jets étudiés, elles sont situées au voisinage

de la limite basse du mode d’oscillation antisymétrique Al du jet.

e Pour les modes plans, les fréquences associées a la premiere intersection entre le premier
mode symétrique S1 et le premier mode de la boucle de rétroaction ne ressortent pas
dans les spectres des jets. Une explication possible réside dans le fait que la limite basse
du mode S1 est en (St,k) = (0,0) et la premiere intersection entre le premier mode
symétrique S1 et le premier mode de la boucle de rétroaction est donc associée a une
fréquences tres basse (St < 0.1). Or de telles fréquences ne peuvent pas étre excitées dans
un jet. Ainsi, la fréquence tonale observée dans le jet doit correspondre & une intersection
supérieure. Elle peut étre située a 'intersection entre le premier mode symétrique S1 du
jet et un mode supérieur de la boucle de rétroaction. C’est notamment le cas pour JetpL5,
JetpL8 et JetpL9 ou les modes d’oscillation plan des jets sont donnés par l'intersection
entre le mode S1 et le mode N = 2 de la boucle de rétroaction. La fréquence tonale
observée dans le jet peut également étre située a un point au voisinage de la limite basse
d’un mode symétrique supérieur et vérifiant le modele de la boucle de rétroaction. C’est
le cas, par exemple, pour JetpL3, sur la figure 4.20(a), ou la fréquence tonale de la boucle
de rétroaction se trouve a l'intersection entre le mode S2 et le mode N = 4 de la boucle
de rétroaction.

Finalement, certaines fréquences tonales trouvées dans les simulations se situent juste en
dessous des limites basses des modes d’oscillation neutres du jet. C’est par exemple le cas
de la fréquence a Sty = 0.145 pour L = 9.1 sur la figure 4.24(b) qui se trouve en dessous
du premier mode antisymétrique Al du modele de jet. Ce résultat peut étre expliqué par
I'utilisation d’une hypotheése de parois infiniment minces dans le modele. En effet, la prise
en compte d’'une hypotheése de parois d’épaisseur finie, et non infiniment minces, par Tam
et Ahuja [137], conduit & l'augmentation de 'amortissement dans le modele et ainsi & la
diminution des fréquences associées aux frontieres basses des modes acoustiques neutres du
jet.
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4.2.13 Intermittence des modes

Afin d’examiner si les différentes fréquences tonales obtenues dans les spectres acoustiques
coexistent ou non, une transformée de Fourier rapide est appliquée au signal de la pression
fluctuante en z = 0 et y = 1.5h sur une fenétre glissante en temps de taille 35u;/h. Les
résultats sont représentés sur la figure 4.25 ou le niveau acoustique est représenté en fonction
du temps et du nombre de Strouhal. Pour JetpL3, sur la figure 4.25(a), la fréquence tonale
a Sts

et Sty = 0.255, associées a des modes sinueux du jet, sont visibles et coexistent au cours

0.37, liée & un mode plan du jet, et les deux fréquences tonales a St; = 0.115

du temps. Pour JetpL5, sur la figure 4.25(b), la fréquence tonale dominante a Sty = 0.19
correspondant a un mode sinueux du jet, est observée et coexiste au cours du temps avec les
deux fréquences a St; = 0.12 et Stg = 0.38, liées a des modes plans du jet. Pour JetpL8 et
JetpL9, sur les figures 4.25(c) et 4.25(d), les fréquences tonales dominantes & St; = 0.092 et
Sty = 0.085, liées a des modes plans des jets, sont clairement visibles et coexistent au cours
du temps avec les fréquences tonales a Sty = 0.165, Stz = 0.21 et Sty = 0.255 pour JetpL8
et les fréquences tonales a Sto = 0.145, Sts = 0.19 et Sty = 0.23 pour JetpL9. Finalement,
les quatre jets montrent des modes d’oscillation plans et sinueux en méme temps. Ce résultat
est en accord avec les observations expérimentales de Tam et Norum [143] qui ont constaté la
présence simultanée de modes d’oscillation plans et sinueux a l'aide d’une source de lumiere
stroboscopique pour des jets rectangulaires supersoniques idéalement détendus impactant.
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FIGURE 4.25 — Spectres acoustiques au point de coordonnées z = 0 et y = 1.5h en fonction
du temps et du nombre de Strouhal pour (a) JetpL3, (b) JetpL5, (c) JetpL8 et (d) JetpL9.
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4.3 Jets plans idéalement détendus impactant une paroi avec
un angle quelconque

Deux simulations des grandes échelles de jets plans supersoniques impactant une paroi
située a 5.5h de la buse avec des angles de 60 et 75 degrés sont réalisées a ’aide du code de
calcul cartésien présenté en début de chapitre, ou deux maillages se recouvrent.

4.3.1 Parametres des simulations

Les jets plans considérés présentent les mémes conditions d’éjection que les jets JetpL3,
JetpLb, JetpL8 et JetpL9. Ils impactent une paroi située en L = 5.5h de la buse avec un angle
de 60 et 75 degrés. Ils sont respectivement notés JetpLL5-60d et JetpLL5-75d, comme rapporté
dans le tableau 4.8. Le cas JetpL5 est rappelé dans ce tableau pour faciliter les comparaisons.

M. Re, L/h [
JetpL5 1.28 5x10* 5.5 90 degrees
JetpL5-60d  1.28 5x10* 5.5 60 degrees
JetpL5-75d  1.28 5x10* 5.5 75 degrees

TABLE 4.8 — Parametres des jets : nombre de Mach M, nombre de Reynolds Re;, distance
entre les levres de la buse et la paroi L et angle 6 entre la direction du jet et la paroi.

Le nombre de pas temporels effectués est de 200000 pour le régime permanent, ce qui donne
un temps simulé de 500h/u;. Le maillage cartésien incluant la buse est appelé maillage pri-
maire et le maillage cartésien contenant la paroi maillage secondaire. Les maillages primaires
sont constitués de 191 millions de points pour JetpL5-75d et de 210 millions de points pour
JetpL5-60d, comme rapporté dans le tableau 4.9. Les parametres principaux des maillages se-
condaires sont fournis sur le tableau 4.10. Ils possedent 38 millions de points pour JetpL5-75d
et 46 millions de points pour JetpL5-60d.

Ng ny n. nombre de points
JetpL5-60d 1196 801 219 210 x 106
JetpL5-75d 966 901 219 191 x 106

TABLE 4.9 — Parametres des maillages primaires : nombre de points dans les directions lon-
gitudinale, latérale et transverse, et nombre total de points.

Ny Ny n, nombre de points
JetpL5-60d 181 1151 219 46 x 106
JetpL5-75d 181 961 219 38 x 109

TABLE 4.10 — Parametres des maillages secondaires : nombre de points dans les directions
longitudinale, latérale et transverse, et nombre total de points.

Les maillages primaires utilisés sont proches de ceux employés pour JetpL5. En particulier,
les tailles des mailles minimale et maximale sont les mémes que pour JetpL5. Dans la direction
axiale, elles sont respectivement égales & Ax = 0.00375h pres des levres de la buse et Az =
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0.015h en aval de la buse. Dans la direction latérale, les tailles des mailles sont identiques
a celles pour simuler JetpL5 avec des valeurs minimale et maximale de Ay = 0.00375h
et Ay = 0.03h. Pour les maillages secondaires, les tailles des mailles ont été choisies afin
de limiter les différences au niveau de la zone de recouvrement des maillages primaire et
secondaire, comme illustré sur la figure 4.1(b). Ce choix a été fait afin de préserver la précision
numérique de l'interpolation Lagrangienne d’ordre élevé. Dans la direction axiale, les tailles
des mailles minimale et maximale sont de Ax = 0.00375h dans la région proche de la paroi et
de Az = 0.015h en amont. Enfin, dans la direction latérale, les valeurs minimale et maximale
sont de Ay = 0.00375h et Ay = 0.03h.

La discrétisation du jet de paroi situé de part et d’autre du jet apres 'impact est main-
tenant examinée. Cette discrétisation est évaluée en exprimant les tailles des mailles Az, Ay
et Az en unités de paroi pour la couche limite en y = 2h. Les tailles des mailles en unités de
paroi au niveau de la paroi en y = 2h sont données dans le tableau 4.11.

Azt Ayt AzT
JetpLb 10.1 55 40
JetpL5-75d  13.2 68 47
JetpL5-60d  14.7 70 49

TABLE 4.11 — Tailles des mailles au niveau de la paroi en y = 2h, en unités de paroi.

Dans les directions latérale et transverse, les mailles sont égales & environ Ay™ ~ Azt ~
50 et dans la direction normale & la paroi, la valeur Az™ ~ 10 est trouvée. Ces valeurs sont
similaires aux valeurs des cas JetpL3, JetpL5, Jet8 et JetpL9 vus précédemment.

4.3.2 Représentations instantanées

Des représentations instantanées de la norme de la vorticité dans le plan (z,y) sont mon-
trées sur la figure 4.26 pour JetpL5, JetpL5-75d et JetpL5-60d. L’organisation antisymétrique
notée précédemment pour JetpLd semble diminuer quand l'angle d’impact dévie de 90 de-
grés. Une telle organisation est encore visible sur la figure 4.26(b) pour 6 = 75 degrés, mais
n’apparait plus sur la figure 4.26(c) pour 8 = 60 degrés. 1l est intéressant de noter dans ce
dernier cas que les deux couches de mélange du jet ne semblent pas interagir entre elles au
niveau de la région d’impact.

Afin de visualiser le champ aérodynamique du jet et le champ acoustique proche, des
représentations instantanées de la masse volumique et de la pression fluctuante dans le plan
(x,y) sont présentées sur la figure 4.27. De grandes structures sont visibles dans les couches de
mélange des jets. Des ondes acoustiques créées au niveau de la région d’impact sont observées,
leurs amplitudes diminuent lorsque 'angle d’impact dévie de 90 degrés.

4.3.3 Champs moyens de vitesse

Les champs moyens de vitesse totale obtenus dans le plan (z,y) sont montrés sur la
figure 4.28. Dans tous les cas, les variations de vitesse sur le plan de symétrie du jet sont
de tres faible amplitude (environ 3% de la vitesse d’éjection du jet), indiquant que le jet est
quasi idéalement détendu. Un point d’arrét est visible sur la paroi en y = 0 et deux jets de
paroi sont observés de part et d’autre du jet apres I'impact. Lorsque ’angle 6 s’éloigne de
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FIGURE 4.26 — Représentations instantanées dans le plan (z,y) de la norme de la vorticité
|w| pour (a) JetpL5, (b) JetpL5-75d et (c) JetpL5-60d. L’échelle de couleur varie pour des
valeurs de 0 & 10u,/h. La buse et la paroi sont en noir.

z/h

FIGURE 4.27 — Représentations instantanées dans le plan (z,y) de la masse volumique dans les
régions proches du jet et de la paroi, et de la pression fluctuante pour (a) JetpL5, (b) JetpL5-
75d et (c) JetpL5-60d. Les échelles de couleur varient pour des valeurs de 1 & 2 kg.m ™3 pour
la masse volumique et de —7500 & 7500 Pa pour la pression fluctuante. La buse et la paroi
sont en noir.
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90 degrés, le développement des jets de paroi supérieur et inférieur est différent. De plus,
la présence d’un réseau de cellules de choc peut étre notée dans les jets de paroi supérieur
des simulations de JetpL5-75d et de JetpL5-60d. Pour caractériser cette différence, la vitesse
maximale u,,, la distance x,,, entre la paroi et la position du maximum de vitesse u,,, et la
distance 1/, entre la paroi et la position ot la vitesse est égale & u,,/2 des jets de paroi le
long des lignes y = +2h sont données dans le tableau 4.12. Pour le jet de paroi supérieur, en
y = 2h, la vitesse maximale u,, augmente lorsque I'angle d’impact dévie de 90 degrés. Les
échelles de longueur z,, et x5 varient peu. Pour le jet de paroi inférieur, en y = —2h, la
vitesse maximale u,, du jet, I’épaisseur de la couche limite z,, et I’épaisseur du jet de paroi

r1/2 diminuent lorsque 'angle d’impact s’éloigne de 90 degrés.

(a) (b) ()

-2 0 2 4 55
z/h

FIGURE 4.28 — Champs moyens de vitesse totale dans le plan (x,y) pour (a) JetpL5,
(b) JetpL5-75d et (c) JetpL5-60d. L’échelle de couleur varie pour des valeurs de 0 & 400 m.s~ 1.

La buse et la paroi sont en noir.

y=2h y=—2h
Um (Mm.s™Y)  xp/h Ty9/h | Um (m.s™Y)  xpm/h x159/h
JetpLb 349 0.051 0.83 349 0.051 0.83
JetpL5-75d 375 0.045  0.90 331 0.030  0.68
JetpL5-60d 382 0.064  0.86 284 0.012  0.53

TABLE 4.12 — Vitesse maximale u,,, épaisseur de la couche limite z,, et épaisseur du jet de
paroi xy /9, pour les jets de paroi a y = +2h.

4.3.4 Champs de niveaux acoustiques

Les champs de niveaux acoustiques, notés OASPL (Qverall Sound Pressure Levels en
anglais), obtenus dans le plan (z,y) pour les trois jets sont présentés sur la figure 4.29. Ces
niveaux ont été déterminés a l’aide de la moyenne quadratique de la pression fluctuante p,m,s
en tous les points du champ 2-D a l'aide de la relation :

2
OASPL = 10log (pgm8> (4.16)
pref

Ol Pref = 2.107° Pa est la pression de référence.
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z/h

FIGURE 4.29 — Champs de niveaux de puissance acoustique dans le plan (x, y) pour (a) JetpL5,
(b) JetpL5-75d et (c) JetpL5-60d. L’échelle de couleur varie pour des valeurs de 150 & 175 dB.
La buse et la paroi sont en noir.
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Pour JetpL5, sur la figure 4.29(a), on retrouve les mémes caractéristiques que sur le
champ d’amplitude de la fréquence tonale dominante représenté sur la figure 4.15(b). Une
onde stationnaire aérodynamique-acoustique contenant trois cellules peut étre notée entre
la buse et la paroi, et deux composantes acoustiques peuvent étre observées dans le champ
proche. La premiere composante est visible pour 0 < a < 30 degrés, elle est donc liée aux
ondes acoustiques se propageant vers ’amont. La deuxieme composante est observée pour
o ~ 45 degrés et semble avoir pour origine une zone pres de la paroi en y ~ 3.5h. Pour JetpL5-
75d, sur la figure 4.29(b), une onde stationnaire aérodynamique-acoustique de quatre cellules
est obtenue entre la buse et la paroi, au niveau de la couche limite supérieure du jet, indiquant
un saut du mode N = 3 au mode N = 4 de la boucle de rétroaction aéroacoustique. Par
rapport au cas précédent, les deux composantes acoustiques de JetpL5 sont retrouvées. Les
composantes acoustiques visibles dans les directions latérales possedent un angle de o = 35
degrés dans la partie supérieure et un angle de o = 30 degrés dans la partie inférieure
par rapport a la direction amont. Pour JetpL5-60d, sur la figure 4.29(c), aucun réseau de
cellules n’est discerné et le rayonnement acoustique ne montre pas de direction privilégiée.
Cependant, la présence d’un jet de paroi supersonique au niveau de la paroi supérieure conduit
a un rayonnement acoustique supplémentaire visible dans la partie supérieure de la figure,
comme observé numériquement par Nonomura et al. [95] pour un jet rond idéalement détendu
impactant une paroi avec un angle de 45 degrés pour un nombre de Mach de M; = 2.

4.3.5 Vitesse de convection

La vitesse de convection des structures turbulentes dans les couches de mélange inférieures
des jets, le long des lignes y = —h/2, est calculée a l'aide des fonctions de corrélations
déterminées pour la vitesse axiale fluctuante. Les résultats pour les trois jets sont montrés
sur la figure 4.30.

1
0.8
P
N . /\\

iw 0.6 .v///y ~—
T 04
0.2
0

1 2 3 4 55
z/h

FI1GURE 4.30 — Vitesse de convection des structures turbulentes le long de la couche de mélange
eny =—h/2 pour — JetpL5, —— JetpL5-75d et —-— JetpL5-60d.

La figure 4.30 permet de constater que pour les trois cas étudiés, la vitesse de convection
est égale a 0.50u; a x = h. Plus loin, la vitesse de convection augmente puis diminue dans
la région proche de la paroi avec un maximum de u. = 0.64u; a  ~ 3h pour JetpLd et
JetpL5-75d, alors que le maximum se situe en x ~ 2.5h et est égal a 0.69u; pour JetpL5-60d.
Par ailleurs, la vitesse de convection moyenne des structures turbulents le long des couches
de mélange en y = —h/2 est de 0.60u;, pour les différents angles d’impact.
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4.3.6 Spectres acoustiques amont

Les spectres acoustiques (SPL) obtenus au point de coordonnées x = 0 et y = 1.5h pour
JetpLb, JetpL5-75d et JetpL5-60d sont représentés sur la figure 4.31. Plusieurs fréquences
tonales sont observées et celles dont I'intensité dépasse de plus de 5 dB le bruit large bande
sont données dans le tableau 4.13. Pour JetpL5, sur la figure 4.13(a), les sept fréquences
tonales déja mentionnées dans le tableau 4.6 sont répertoriées. Lorsque 'angle d’impact dévie
de 90 degrés, pour JetpL5-75d, sur la figure 4.13(b), deux fréquences tonales dominantes
sont visibles, a St; = 0.19 et Sto = 0.25. Alors que la premiere correspond a la fréquence
dominante dans le cas JetpL5, la deuxieéme n’est pas observée dans ce cas. Pour JetpL5-60d,
sur la figure 4.31(c), aucune fréquence tonale n’est apparente mais le bruit large bande est
d’amplitude maximale autour de la fréquence St = 0.25.
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FIGURE 4.31 — Spectres acoustiques (SPL) en z = 0 et y = 1.5h en fonction du nombre de
Strouhal pour (a) JetpL5, (b) JetpL5-75d et (c) JetpL5-60d.

Les deux fréquences tonales de la figure 4.31(b) pour JetpL5-75d sont comparées sur la
figure 4.32 aux résultats précédents obtenus pour 6 = 90 degrés. Les fréquences de I’expérience
de Thurow et al. [153] sont également représentées, ainsi que les fréquences prédites par la
relation (4.9) de Ho et Nosseir [62] en considérant une vitesse de convection moyenne de
0.60u;. Pour JetpLb, la fréquence tonale dominante & Sty = 0.19, associée au troisieme
mode de la boucle de rétroaction et la fréquence tonale a St; = 0.12, associée au deuxieme
mode, sont visibles. Pour JetpL5-75d, les deux fréquences tonales a St; = 0.19 et Sty = 0.25,
correspondent aux troisieme et quatrieme modes de la boucle de rétroaction. Pour JetpL5-60d,
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St, Sty Sty Sy Sts St St
JetpL5  0.12 0.19 038 0.57 0.76 0.95 1.14
JetpL5-75d  0.19 025 — @ —  —  —  —
JetpL5-60d 0.25 — @ — —  — - -

TABLE 4.13 — Nombre de Strouhal des fréquences tonales visibles sur les spectres de la fi-
gure 4.31. La fréquence tonale dominante est en gras. Le nombre de Strouhal dominant dans
le bruit large bande de JetpL5-60d est également donné.

aucune fréquence tonale n’émerge mais le niveau du bruit large bande est maximal autour de
St = 0.25. Ainsi, lorsque I'angle d’impact s’écarte de la valeur 8 = 90 degrés, il y a un saut du
mode N = 3 aumode N = 4 de la boucle de rétroaction aéroacoustique. Ce saut est également
obtenu expérimentalement lorsque 'on augmente la distance entre les levres de la buse et la
paroi de 5.5h & 5.8h dans I'expérience de Thurow et al. [153]. Ce méme comportement semble
naturel car pour JetpL5-75d, la boucle de rétroaction aéroacoustique s’établit, comme nous
le verrons plus loin, principalement dans la couche de mélange supérieure du jet et au niveau
de cette couche de mélange, en y = h/2, la distance entre la buse et la paroi est supérieure a

5.5h.
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FIGURE 4.32 — Nombre de Strouhal des fréquences tonales obtenues pour e les jet JetpL3,
JetpL5, JetpL8 et JetpL9, O pour JetpL5-75d et x expérimentalement par Thurow et al. [153]
pour des jets aux conditions d’éjections similaires. —— représente les valeurs prédites par la
relation (1.32) en considérant < u, >= 0.60u;.

4.3.7 Coefficients de dissymeétrie et d’aplatissement

Le caractere non-linéaire des ondes acoustiques générées par les trois jets est a présent
étudié. Pour cela, les propriétés statistiques des champs de pression au point de coordonnées
x =0 et y = 8.5h sont étudiées. Pour JetpLb, JetpL5-75d et JetpL5-60d, les variations tem-
porelles de la pression sont présentées sur les figures 4.33(a), 4.33(c) et 4.33(e) respectivement.
L’amplitude des fluctuations de pression diminue lorsque ’angle d’impact dévie de 90 degrés.
Par ailleurs, les ondes en N (N-shaped waves en anglais), caractérisées par une compression
brusque et une dilatation progressive, observées pour JetpL5, sont aussi visibles pour JetpL5-
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75d sur la figure 4.33(c) mais ne le sont pas pour JetpL5-60d sur la figure 4.33(e). Les densités
de probabilité de la pression fluctuante normalisée par ’écart type sont alors montrées sur
les figures 4.33(b), 4.33(d) et 4.33(f) pour JetpL5, JetpL5-75d et JetpL5-60d respectivement.
Les coefficients de dissymétrie et d’aplatissement diminuent lorsque I’angle d’impact s’écarte
de 90 degrés. La présence intermittente d’ondes de choc fortement non-linéaires, correspon-
dant au bruit de crackle, notée pour JetpL5 par un coefficient de dissymétrie de S = 0.57
et un coefficient d’aplatissement de K = 3.87, n’est plus mise en évidence pour JetpL5-75d
et JetpLL5-60d. Cette observation est en accord avec les valeurs S = 0.25 et K = 3.2 pour
JetpL5-75d, et S = 0.19 et K = 3.49 pour JetpL5-60d.

Pour les trois jets, les niveaux acoustiques maximum relevés sur les spectres de la fi-
gure 4.31, calculés en x = 0 et y = 1.5h, ainsi que les coefficients de dissymétrie et d’apla-
tissement au point de coordonnées x = 0 et y = 8.5h, sont fournies dans le tableau 4.14.
Comme observé pour JetpL3, JetpL5, JetpL8 et JetpL9, il existe une corrélation entre le
niveau acoustique dans la région proche de la buse et le coefficient de dissymétrie en x = 0
et y = 8.5h.

JetpL5 JetpL5-75d  JetpL5-60d

SPLypaz(dB/Sy) 188 175 160
coefficient de dissymétrie 0.57 0.25 0.19
coefficient d’aplatissement — 3.87 3.2 3.49

TABLE 4.14 — Niveaux acoustiques maximum relevés sur les spectres de la figure 4.31, et
coefficients de dissymétrie et d’aplatissement de la pression fluctuante en x = 0 et y = 8.5h.

4.3.8 Analyse des propriétés des champs de pression acoustique

Les propriétés des champs de pression 2-D dans le plan (x,y) sont analysées en utilisant
une décomposition de Fourier. Ainsi, comme dans le chapitre 3, pour une fréquence donnée,
des champs d’amplitude et de phase peuvent étre représentés. Ceux obtenus pour la fréquence
tonale dominante de JetpLb a St = 0.19, et les deux fréquences tonales de JetpL5-75d a
St =0.19 et & St = 0.25 sont montrés sur la figure 4.34.

Les champs de phase de la figure 4.34 renseignent sur la nature des modes d’oscillation du
jet associés aux différentes fréquences. Ainsi, la fréquence tonale dominante de JetpL5 a St =
0.19 est associée a un mode d’oscillation sinueux du jet. Les fréquences tonales de JetpL5-75d
a St = 0.19 et a St = 0.25 sont également liées a des modes d’oscillation sinueux. En effet,
un déphasage de 180 degrés peut étre noté de part et d’autre du jet dans les trois champs
de phase de la figure 4.34. Les champs d’amplitude des figures 4.34(d), 4.34(e) et 4.34(f) font
tous apparaitre un réseau de cellules entre la buse et la paroi. Pour la fréquence dominante
de JetpLb, sur la figure 4.34(a), un réseau de trois cellules peut étre observé, indiquant que
cette fréquence est liée au mode N = 3 de la boucle de rétroaction. Pour la fréquence tonale
dominante de JetpL5-75d & St = 0.19, sur la figure 4.34(b), un méme réseau de trois cellules
est visible entre la buse et la paroi. Cependant, les niveaux sont plus importants dans la
couche de mélange supérieure du jet que dans la couche de mélange inférieure. Enfin, pour
la fréquence tonale de JetpL5-75d a St = 0.25, sur la figure 4.34(c), un réseau de quatre
cellules est visible entre la buse et la paroi, uniquement au niveau de la couche de mélange
supérieure. Ces résultats sont conformes aux observations faites sur la figure 4.32, ou les deux
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FIGURE 4.33 — Evolution temporelle de la pression fluctuante en z = 0 et y = 8.5h pour
(a) JetpL5, (c) JetpL5-75d et (e) JetpL5-60d; densité de probabilité —— de la pression
fluctuante et — — — d’une distribution gaussienne pour (b) JetpL5, (d) JetpL5-75d et

(f) JetpL5-60d.
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FIGURE 4.34 — Champs d’amplitude (haut) et de phase (bas) obtenus pour les fréquences
tonales (a) et (d) de JetpLb a St;, = 0.19, (b) et (e) de JetLp5-75d & St;, = 0.19, et (c) et (f) de
JetLp5-75d a Sty = 0.25.
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fréquences tonales dominantes ont été associées aux modes N = 3 et N = 4 du modele de
Ho et Nosseir [62] de la boucle de rétroaction. Ainsi, lorsque 1’angle d’impact s’écarte de 90
degrés, le saut du mode N = 3 au mode N = 4 de la boucle de rétroaction est retrouvé sur
les champs d’amplitude de la figure 4.34. Par ailleurs, la physique de la boucle de rétroaction
dans le cas JetpL5-75d peut étre comparée aux observations expérimentales de Risborg et
Soria [116]. Ceux-ci ont observé pour un jet rond sous-détendu a M; = 1.64, et pour un angle
d’impact de 60 degrés, un mode de flexion/battement (Bending/flapping mode en anglais),
présenté dans le chapitre 1. Dans ce mode, un battement axial supérieur du disque de Mach
a été observé dans le demi-plan ou la distance de la buse a la paroi est la plus grande. Dans
les jets idéalement détendus étudiés, malgré ’absence d’un disque de Mach en amont de la
paroi, la couche de mélange supérieure du jet, ou la distance de la buse a la paroi est la plus
grande, est celle qui semble entretenir principalement la boucle de rétroaction.

4.3.9 Intermittence des modes

Afin d’examiner si les différents modes coexistent ou non, une transformée de Fourier
rapide est appliquée au signal de la pression fluctuante en z = 0 et y = 1.5h sur une fenétre
glissante en temps de taille 35u;/h. Les résultats sont représentés sur la figure 4.35 ou les
niveaux acoustiques sont représentés en fonction du temps et du nombre de Strouhal.

(a) (b)
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FIGURE 4.35 — Spectres acoustiques au point de coordonnées x = 0 et y = 1.5h en fonction
du temps et du nombre de Strouhal pour (a) JetpL5, (b) JetpL5-75d et (c) JetpL5-60d.

Pour JetpL5, sur la figure 4.35(a), la fréquence tonale dominante & St = 0.19, associée a
un mode sinueux du jet, est clairement visible et coexiste au cours du temps avec les deux
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fréquences a St = 0.12 et a St = 0.38, liées a des modes plans. Lorsque I'angle d’impact
dévie de 90 degrés, pour JetpL5-75d, la fréquence tonale a St = 0.19 est encore présente mais
coexiste cette fois-ci avec la fréquence tonale a St = 0.25. Enfin, pour JetpL-60d, la fréquence
a St = 0.25 apparait. Cependant, le niveau acoustique a cette fréquence est faible, et varie au
cours du temps. Par ailleurs, plusieurs autres fréquences a St = 0.08, St = 0.13, St = 0.19,
St = 0.32 et St = 0.385 sont visibles durant de courts instants de I'ordre de 50u;/h. II est
intéressant de noter que ces fréquences peuvent étre associées aux modes N = 1, N = 2,
N =4, N =5 et N = 6 de la boucle de rétroaction. Ainsi, pour un angle d’impact de
60 degrés, aucun mode de la boucle de rétroaction aéroacoustique ne se maintient dans le
temps mais plusieurs modes s’établissent de maniere aléatoire sur de courts instants. Cette
alternance rapide conduit au spectre acoustique large bande centré autour de St = 0.25 de
la figure 4.31(c).

4.4 Conclusion

Dans ce chapitre, les champs aérodynamiques et acoustiques de jets plans supersoniques
idéalement détendus impactant une paroi avec un angle d’impact entre 8 = 60 et 6 = 90 de-
grés sont étudiés. Les jets sont caractérisés par un nombre de Mach de M; = 1.28 et un
nombre de Reynolds de Re; = 5 x 10*. Dans un premier temps, quatre jets impactant une
paroi située entre 3.94h et 9.1h de la buse avec 8 = 90 degrés sont considérés. Des repré-
sentations instantanées sont montrées et une corrélation entre le degré d’organisation des
structures turbulentes dans les couches de mélange des jets et 'amplitude des ondes acous-
tiques dans le champ proche acoustique est mise en évidence. Les champs moyens sont ensuite
présentés et les principales caractéristiques des jets de paroi formés de part et d’autre du jet
apres 'impact sont données. Le taux de turbulence maximal ainsi que la vitesse de convec-
tion des structures dans les couches de mélange sont déterminés. La vitesse de convection
moyenne est de 0.60u;, en bon accord avec la formulation théorique de Papamoschou et Ro-
shko [106] donnant u. = 0.57u; et les résultats expérimentaux de Panda et al. [103] pour
un jet rectangulaire supersonique idéalement détendu avec un nombre de Mach d’éjection
de M, = 1.3. Les spectres acoustiques amont sont alors représentés. Un grand nombre de
fréquences tonales sont observées dans tous les cas. Par ailleurs, les coefficients de dissymétrie
et d’aplatissement de la pression fluctuante en x = 0 et y = 8.5h sont évalués et, dans le cas
le plus résonant, un comportement typique d’un bruit de crackle est constaté. Les fréquences
tonales obtenues pour les quatre jets sont ensuite comparées avec succes a celles prédites par
le modele de la boucle de rétroaction aéroacoustique de Ho et Nosseir [62]. Les champs de
pression acoustique dans le plan (x,y) sont ensuite étudiés a 1’aide d’une décomposition de
Fourier. Les champs d’amplitude et de phase des fréquences tonales dominantes sont montrés.
Les champs d’amplitude font tous apparaitre un réseau de cellules entre la buse et la paroi.
Le nombre de cellules dans ce réseau est égal au numéro du mode de la boucle de rétroaction
du modele de Ho et Nosseir [62]. Ce réseau de cellules est dii a I’établissement d’une onde
stationnaire aérodynamique-acoustique, comme c’est le cas au chapitre 3 pour le jet libre. La
modélisation proposée par Panda et al. [103] d’une telle onde permet de démontrer 1'égalité
entre le nombre des cellules de 'onde stationnaire entre la buse et la paroi et le numéro
du mode de la boucle de rétroaction du modele de Ho et Nosseir [62]. La nature plane ou
sinueuse des modes associés aux fréquences tonales dominantes est déterminée a 'aide des
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champs de phase. Les résultats sont en accord avec les développements théoriques de Tam
et Norum [143], présentés dans le chapitre 1, reposant sur l'utilisation d’un modele de jet
plan avec des parois infiniment minces. Une combinaison du modele de 'onde stationnaire
aérodynamique-acoustique et de celui de jet plan avec des parois infiniment minces est enfin
proposée. Ce modele apparait capable de déterminer a la fois les fréquences les plus pro-
bables de la boucle de rétroaction et leurs natures. Pour conclure I’étude de ces quatre jets,
I'intermittence des modes est analysée. Il ressort que les modes d’oscillation plans et sinueux
coexistent au cours du temps, comme dans les jets supersoniques rectangulaires impactant
une paroi présentés par Tam et Norum [143].

Trois jets plans supersoniques impactant une paroi située a L = 5.5h avec des angles de
60, 75 et 90 degrés sont alors considérés. Le degré d’organisation des structures turbulentes
dans les couches de mélange ainsi que I’amplitude des ondes acoustiques créées au niveau de
la région d’impact diminuent lorsque 'angle d’impact dévie de § = 90 degrés. Les champs
moyens sont ensuite présentés et la dissymétrie entre les jets de paroi supérieurs et inférieurs
dans les cas JetpL5-75d et JetpL5-60d est mise en évidence. Les champs de niveaux acous-
tiques sont ensuite montrés afin d’examiner les directions de rayonnement prépondérantes
et leffet de 'angle d’impact sur ces directions. Les vitesses de convection dans les jets sont
par la suite calculées et sont égales en moyenne a 0.60u;. Les spectres acoustiques en amont
sont ensuite représentés pour les trois jets et les fréquences tonales sont comparées a celles
du modele de Ho et Nosseir [62]. Lorsque I'angle d’impact s’écarte de 90 degrés, un saut du
mode N = 3 au mode N = 4 de la boucle de rétroaction est obtenu. Les coefficients de dis-
symétrie et d’aplatissement de la pression fluctuante en z = 0 et y = 8.5h sont donnés. Une
forte corrélation entre les niveaux maximum des spectres acoustiques en amont et ces deux
coefficients est retrouvée. Les champs de pression acoustique dans le plan (x,y) sont ensuite
étudiés a 'aide d’une décomposition de Fourier pour des angles d’impact de 90 et 75 degrés.
Les champs d’amplitude et de phase de la fréquence tonale dominante pour # = 90 degrés
et des deux fréquences tonales de 8 = 75 degrés sont représentés. Un saut du troisieme au
quatrieme mode de la boucle de rétroaction est mis en évidence lorsque I'angle d’impact dévie
de 90 degrés. Enfin, I'intermittence des différents modes est étudié et le saut du troisieme au
quatrieme mode de la boucle de rétroaction est de nouveau relevé.
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Dans ce manuscrit de these, les simulations des grandes échelles de onze jets supersoniques
ont été rapportées. Le chapitre 1 rappelle les principales caractéristiques physiques des jets
supersoniques, puis les différentes sources de bruit dans ce type d’écoulement. Le cas des
jets supersoniques impactant une paroi est notamment abordé. En particulier, la boucle de
rétroaction aéroacoustique qui s’établit parfois dans ces jets entre la buse et la paroi est
présentée et une étude de stabilité a été menée afin de caractériser la nature des modes
d’oscillation du jet associés a cette boucle de rétroaction.

Le chapitre 2 expose ensuite les différentes méthodes numériques permettant de simuler
un jet supersonique instationnaire impactant une paroi inclinée. Chaque méthode est présen-
tée avec son principe, ses qualités, ses défauts et son cotut de calcul. Les méthodes choisies
dans le cadre de cette these dans les codes de résolution des équations de Navier-Stokes 3-D
instationnaires compressibles sont ensuite précisées. Le premier code utilise un maillage cy-
lindrique afin de simuler des jets ronds supersoniques. Le deuxiéme repose sur un systeme de
coordonnées cartésiennes et permet la simulation de jets plans supersoniques. Le dernier code
de résolution est similaire au deuxieme, mais deux maillages cartésiens sont alors employés
avec une méthode de recouvrement de maillages afin de permettre la simulation de jets plans
supersoniques impactant une paroi avec un angle quelconque.

Le chapitre 3 détaille I’étude d’un jet rond supersonique libre et de quatre jets ronds
supersoniques impactant une paroi. Ils sont sous-détendus et sont caractérisés par un nombre
de Mach d’éjection de M, = 1, un nombre de Mach idéalement détendu de M; = 1.56 et
un nombre de Reynolds de Re; = 5 x 10%. Les résultats du jet libre sont tout d’abord pré-
sentés. Dans le champ acoustique amont, une fréquence tonale émerge de 15 dB au dessus
du bruit large bande. Elle est caractéristique du bruit de screech. A cette fréquence, une
analyse des champs de pression fluctuante dans le jet fait apparaitre une onde stationnaire
aérodynamique-acoustique. De plus, la fréquence St = 0.305 du bruit de screech et 1’os-
cillation hélicoidale du jet associée a cette fréquence sont en accord avec le modele d’onde
stationnaire aérodynamique-acoustique de Panda [103] et avec les observations expérimen-
tales de Powell et al. [113]. Enfin, les propriétés du bruit de choc large-bande sont mises en
évidence a l'aide de I’étude des champs de pression acoustique. Les propriétés des quatre jets
ronds supersoniques sous-détendus impactant une paroi sont ensuite étudiées. Une relation
permettant de déterminer la vitesse moyenne de convection des structures entre la buse et la
paroi en fonction de la distance entre le buse et la paroi est proposée. Par la suite, les spectres
acoustiques amont sont présentés et font apparaitre plusieurs fréquences tonales dont ’am-
plitude semble corréler a la présence d’un disque de Mach en amont de la paroi. De plus,
une évolution étagée de la fréquence tonale dominante est constatée avec 'augmentation de
la distance de la buse a la paroi. Une telle évolution est typique de la présence d’une boucle
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de rétroaction aéroacoustique. Les fréquences tonales sont ensuite comparées a celles prédites
par le modele de la boucle de rétroaction aéroacoustique de Ho et Nosseir [62] et un trés bon
accord est obtenu. Les propriétés des champs de pression acoustique sont ensuite analysées,
et la nature axisymétrique ou hélicoidale de l'oscillation du jet associée a chaque fréquence
tonale est déterminée. Le mode d’oscillation du disque de Mach situé en amont de la paroi
est ensuite décrit. Ce mode d’oscillation est a la méme fréquence et de méme nature que la
composante tonale dominante obtenue dans les spectres acoustiques en amont. Enfin, I'inter-
mittence entre les différents modes de la boucle de rétroaction aéroacoustique est étudiée et
une alternance de l'intensité des différents modes hélicoidaux est mise en évidence.

Pour finir, le chapitre 4 présente 1’étude de six jets plans supersoniques idéalement déten-
dus impactant une paroi avec un angle d’impact entre 60 et 90 degrés. Les jets sont caractérisés
par un nombre de Mach de M; = 1.28 et un nombre de Reynolds de Rej, = 5 X 10%. Les
résultats de quatre jets impactant une paroi située a une distance variant entre 3.94h et 9.1h
de la buse avec un angle de 90 degrés sont montrés dans un premier temps. La vitesse de
convection moyenne est trouvée égale a 0.60u;, en accord avec la formulation théorique de
Papamoschou et Roshko [106] et les résultats expérimentaux de Panda et al. [103]. Les coef-
ficients de dissymétrie et d’aplatissement de la pression fluctuante au point de coordonnées
x = 0 et y = 8.5h sont donnés et, dans le cas le plus résonant, des valeurs typiques du
bruit de crackle sont obtenues. Des spectres acoustiques amont sont ensuite montrés et font
apparaitre un nombre important de fréquences tonales. Ces fréquences sont comparées avec
succes a celles prédites par le modele de Ho et Nosseir [62]. Les champs de pression acoustique
dans le plan (x,y) sont ensuite explorés a I’aide d’une décomposition de Fourier. Les champs
d’amplitude obtenus pour les fréquences tonales dominantes font tous apparaitre un réseau de
cellules entre la buse et la paroi. Le nombre de cellules dans ce réseau est égal au numéro du
mode de la boucle de rétroaction aéroacoustique. Ce réseau de cellules est dii a I’établissement
d’une onde stationnaire aérodynamique-acoustique. La nature plane ou sinueuse des modes
associés aux fréquences tonales dominantes est déterminée a 1’aide des champs de phase. Une
combinaison du modele de 'onde stationnaire aérodynamique-acoustique et de celui d’un jet
plan avec des couches de mélange infiniment minces est enfin proposée. Elle parait capable de
déterminer & la fois les fréquences les plus probables de la boucle de rétroaction aéroacous-
tique et leurs natures plane ou sinueuse. Enfin, 'intermittence des modes dans les quatre jets
impactant est discutée. Il ressort que les modes d’oscillation plans et sinueux coexistent dans
les jets. Dans un dernier temps, trois jets plans supersoniques impactant une paroi située
a L = 5.5h de la buse avec des angles de 60, 75 et 90 degrés sont considérés. 1l est trouvé
que le degré d’organisation des structures turbulentes dans les couches de mélange ainsi que
I’amplitude des ondes acoustiques créées au niveau de la région d’impact diminuent lorsque
I’angle d’impact dévie de 90 degrés. Une dissymétrie est visible sur les champs moyens des
jets de paroi supérieurs et inférieurs pour une paroi inclinée. Les effets de ’angle d’impact sur
les directions de rayonnement principales sont ensuite déterminés. Les spectres acoustiques
amont sont représentés pour les trois jets et les fréquences tonales obtenues sont comparées
a celles prédites par le modele de Ho et Nosseir [62]. Lorsque I'angle d’impact s’écarte de 90
degrés, un saut du troisieme au quatrieme mode de la boucle de rétroaction est relevé. Les
coefficients de dissymétrie et d’aplatissement de la pression fluctuante en x = 0 et y = 8.5h
sont donnés. Leurs valeurs sont corrélées avec les niveaux maximum des spectres acoustiques
amont. Les champs de pression acoustique dans le plan (z,y) sont ensuite étudiés a laide
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d’une décomposition de Fourier pour les deux jets impactant une paroi située a L = 5.5k de
la buse avec des angles de 90 et 75 degrés. Le saut du troisieme au quatrieme mode de la
boucle de rétroaction aéroacoustique lorsque 'on incline la paroi est alors clairement visible
sur les champs d’amplitude associés aux fréquences tonales obtenues.

Perspectives

De nombreuses perspectives a ce travail de thése peuvent étre identifiées. En particulier,
les trois codes de résolutions des équations de Navier-Stokes 3-D instationnaires compres-
sibles développés pour ce travail peuvent servir a réaliser des simulations des grandes échelles
portant sur des nouvelles configurations.

Une premiere perspective serait de simuler plusieurs jets ronds idéalement détendus impac-
tant une paroi avec un angle de 90 degrés. Cette étude permettrait d’adapter la combinaison
de modeles proposée dans le chapitre 4 a des jets ronds. La combinaison du modele de 'onde
stationnaire aérodynamique acoustique et de celui d’un jet rond avec des couches de mélange
infiniment minces, présenté dans le chapitre 1, serait alors utilisée pour tenter de déterminer
a la fois les fréquences les plus probables de la boucle de rétroation aéroacoustique et leurs
natures axisymétrique ou hélicoidale.

Un deuxieme point intéressant serait d’explorer les propriétés aéroacoustiques, au niveau
de la paroi, de jets supersoniques impactant. Davis et al. [41] ont par exemple étudié expéri-
mentalement la distribution de pression a la paroi pour un jet rond idéalement détendu avec
un nombre de Mach parfaitement détendu de M; = 1.5 impactant une paroi avec un angle
de 90 degrés. Pour cela, ils ont utilisé une peinture sensible a la pression afin de reconstruire
le champ de pression instantanée a la paroi, et ont observé des modes axisymétriques et
hélicoidaux du jet.

Enfin, des simulations pourraient permettre de caractériser le rayonnement acoustique de
jets de lanceurs impactant une paroi avec un angle de 90 degrés. Des géométries axisymé-
triques simples comme des plaques trouées situées a une distance de 'ordre de 20 diametres
des levres de la buse peuvent étre envisagées. Le but serait alors de comprendre pourquoi,
a cette distance, des niveaux acoustiques forts sont obtenus au niveau du lanceur. Ce type
de configuration a par exemple été étudié numériquement par Tsutsumi et al. [156] pour un
jet rond sur-détendu avec un nombre de Mach d’éjection M, = 3.7, un nombre de Mach
idéalement détendu M; = 3.3 et un nombre de Reynolds basé sur le diametre de sortie de la
buse égal & Re = 2.2 x 10°.
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Annexe A

Coefficients des schémas
numériques

Les coefficients des schémas numériques utilisés dans ce mémoire sont donnés dans cette

annexe.

A.1 Schémas de différenciation spatiale

La différenciation spatiale des flux se fait a ’aide de schémas aux différences finies centrés
et décentrés optimisés dans ’espace des fréquences par Bogey et Bailly [16]. Le schéma centré
est appelé FDollp et les schémas décentrés sont appelés FDoGDd. Pour ces derniers, la
dérivée du flux £ dans la direction = et au point xg s’écrit :

OL(xy)) 1 &~ .
o2 _A_mj;Gaﬁﬁ(woJrjAw) (A1)

ol les a; sont les coefficients du schéma et Az est le pas du maillage.
Les valeurs des coefficients des schémas FDollp et FDoGDd sont présentés dans les
tableaux A.1 et A.2.

A.2 Schéma d’intégration temporelle

L’algorithme de Runge-Kutta explicite RK26 de Bogey et Bailly [16] a six étapes d’ordre
2 en linéaire et en non-linéaire est utilisé dans les travaux de ce mémoire. L’avancement
temporel de la variable U entre le pas temporel n et le pas temporel n + 1, séparés de At,
pour un tel algorithme, s’écrit de la fagon suivante :

UoY =pyn
Ul =U" + o; AtL(U1) pour i = 1...6 (A.2)
Untl = UP + AtL,(U™)

ou «; est le coefficient de algorithme pour l'étape i, L (U) = —— — — — et

OF, n OF, n 0G,
Ox oy 0z

L,(U) =

163



Annexe A. Coefficients des schémas numériques

TABLE A.1 — Coefficients des schémas optimisés centrés et décentrés de Bogey et Bailly [16].

TABLE A.2 — Coefficients des schémas optimisés centrés et décentrés de Bogey et Bailly [16]
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FDollp

FDo10d

FDo19d

a—s
a_4
a_3
a_2
a_—1
ago
ax
a
as
aq
as
ag
a7
asg
ag

aio

-0.002484594688000

0.020779405824000

-0.090320001280000

0.286511173973333

-0.872756993962667

0.
0.872756993962667

- 0.286511173973333
-0.090320001280000
-0.020779405824000

0.002484594688000

-2.391602219538
5.832490322294
-7.650218001182
7.907810563576
-5.922599052629
3.071037015445
-1.014956769726
0.170022256519
0.002819958377
-0.004791009708
-0.000013063429

-0.180022054228
-1.237550583044
2.484731692990
-1.810320814061
1.112990048440
-0.481086916514
0.126598690230
-0.015510730165
0.000021609059
0.0000156447571
-0.000007390277

FDo28d

FDo37d

FDo46d

a_4
a_3
a_2
a_1
ao
ai
a2
as
Gy
as
ae
ar
as

0.057982271137
-0.536135360383
-0.264089548967

0.917445877606
-0.169688364841
-0.029716326170

0.029681617641
-0.005222483773
-0.000118806260
-0.000118806260
-0.000020069730

-0.013277273810
0.115976072920
-0.617479187931
-0.274113948206
1.086208764655
-0.402951626982
0.131066986242
-0.028154858354
0.002596328316
0.000128743150
0.

0.016756572303
-0.117478455239
0.411034935097
-1.130286765151
0.341435872100
0.556396830543
-0.082525734207
0.0003565834658
0.001173034777
-0.000071772671
-0.000000352773




A.3. Filtrage explicite

Les coefficients v; = H?:G—z‘ 41 @ de l'algorithme de Runge-Kutta explicite RK26 sont
détaillés dans le tableau A.3.

Vi
1
1/2
0.165919771368
0.040919732041
0.007555704391
0.000891421261

S TR W N S

TABLE A.3 — Coefficients du schéma d’intégration temporelle RK26 de Bogey et Bailly [16].

A.3 Filtrage explicite

Le filtage explicite est effectué a ’aide de filtres sélectifs centrés et décentrés sur 11 points
d’ordre 4 optimisés par Bogey et Bailly [16]. Le filtrage explicite centré est noté SFollp et les
filtrages explicites décentrés sont notés SFoGDd. Pour ces derniers, I'application du filtrage
sélectif a la quantité U s’écrit, en une dimension, au point xy du maillage, de la maniere
suivante :

D
Ul (w0) = Ulwo) — o Y dj (U(xo + jAx)— < U(xo + jAz) >) (A.3)
j=—G

ott U7 est la quantité filtrée, < . > désigne 'opérateur de moyenne temporelle, les coefficients
d; sont les coeflicients du filtre, Az est la taille de la maille et o est la force du filtrage,
comprise entre 0 et 1.

Les valeurs des coefficients d; sont détaillées dans les tableaux A.4 et A.5.

165



Annexe A. Coefficients des schémas numériques

SFollp

SFol0d

SFo19d

dyo

0.001446093078167
-0.012396449873964
0.049303775636020
-0.120198310245186
0.199250131285813
0.234810479761700
-0.199250131285813
0.120198310245186
-0.049303775636020
0.012396449873964
-0.001446093078167

0.320882352941

-0.465

0.179117647059

-0.035
0.

S s i

-0.085777408970
0.277628171524
-0.356848072173
0.223119093072
-0.057347064865
-0.000747264596
-0.000027453993
0.

0.
0.
0

TABLE A.4 — Coefficients des filtres sélectifs centrés et décentrés de Bogey et Bailly [16].

SFo28d

SFo37d

SFo46d

0.052523901012
-0.206299133811
0.353527998250
-0.348142394842
0.181481803619
0.009440804370
-0.077675100452
0.044887364863
-0.009971961849
0.000113359420
0.000113359420

-0.000054596010
0.042124772446
-0.173103107841
0.299615871352
-0.276543612935
0.131223506571
-0.023424966418
0.013937561779
-0.024565095706
0.013098287852
-0.002308621090

0.008391235145
-0.047402506444
0.121438547725
-0.200063042812
0.240069047836
-0.207269200140
0.122263107844
-0.047121062819
0.009014891495
0.001855812216
-0.001176830044

TABLE A.5 — Coefficients des filtres sélectifs centrés et décentrés de Bogey

Suite.
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Annexe B

Equations de Navier-Stokes

B.1 Equations de Navier-Stokes en coordonnées cartésiennes

Les variables conservatives p, pu, pv, pw et pe sont utilisées avec p la masse volumique,
u, v et w les trois composantes du vecteur vitesse et e ’énergie volumique. Dans un systeme
de coordonnées cartésiennes, les équations de Navier-Stokes s’écrivent alors :

8_U+8Ee+8Fe+8Ge_8Ev_8FU _0G, _0
ot oz oy 0z oz oy 0z

ou E., I, et G, dénotent les flux eulériens, F,, F, et G, les flux visqueux et U représente le

(B.1)

vecteur des variables conservatives et vaut :

U=| pv

p
pu

pw
pe |

Les flux eulériens et les flux visqueux s’écrivent :

i pu | _ pv ] i pw |
p+ qu puv puw
E, puv ,Fe p+ pv? | ,Ge pUW
puw pLw p+ pw2
| (pe + p)u | (pe +p)v] | (pe +p)w]
[ 0 1 [ 0
TI1 T21
E, T12 Iy = T22
T13 T23
| 1711 + U272 + U3TI3 — Q1 | U1T21 + U2T22 + U3T23 — G2
_ 0 -
731
Gy = T32
733
| w1731 + U732 + U3T33 — g3
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En utilisant 'hypothese de gaz parfait, la pression s’exprime en fonction des variables
conservatives a ’aide de la relation :

p=(r = pe — 5ol + 2 + ) (3.2)

Le tenseur des contraintes 7;; s’écrit :

l[aui + Ouj 2 ..%]
2°0x; Ox; 3 Y 9z,

Tl’j = QM(T)SZ] avec Sij =

ou u(T') est donnée par la loi empirique de Sutherland, valable pour des températures allant
de 0°C a 1216°C [131] :

(T = po <T£0>3/2 @j?) (B.3)

ol o est la viscosité du gaz a la température Ty et S est la constante de Sutherland.
Le flux de chaleur g; est modélisé par la loi de Fourier :
w(T)e, 0T

4= ""pr 0z (B4

ol ¢, est la capacité calorifique a pression constante et Pr est le nombre de Prandtl.

B.2 Equations de Navier-Stokes en coordonnées cylindriques

Les variables conservatives p, pu,, pug, pu, et pe sont utilisées avec p la masse volumique,
Uy, Ug et u, les trois composantes du vecteur vitesse et e I’énergie volumique. Dans un systeme
de coordonnées cylindriques, les équations de Navier-Stokes s’écrivent alors :

U \OrE. 10F, 9G. 10rE, 10F, 0G. B. By _ ©5)
ot r Or r 00 0z r Or r 00 0z r ro '

ou E., F., G, et B, dénotent les flux eulériens, E,, F,, G, et B, les flux visqueux et U

représente le vecteur des variables conservatives et s’écrit :

F
pU

U= | pv

pw

pe |

Les flux eulériens et les flux visqueux sont égales a :

[ pur ] [ pug | [ pu. ]
p+ pu? PUrUg PUMU
E, = PURUg JF, = D+ pug ,Ge = PUYU
PUrU, puUhU, p+ pug
| (pe + p)uy | (pe + p)ug, | (pe +p)u
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B.2. Equations de Navier-Stokes en coordonnées cylindriques

_ 0 - _ 0 -
Trr Tro
E, = Tro Iy = 06
Trz T2
| UrTrr + UgTro + U Trz — Gr | | UrTre + UgTog + U2T20 — Qo
0 i 0 0
Trz _(Pug + p) —T60
Gy Toz ; Be = purub , By Tro
Tzz 0 0
UpTry + UYT20 + Uz Tz — Q2 | 0

En utilisant 'hypothése de gaz parfait, la pression s’exprime en fonction des variables
conservatives par :

1
p=(y—1)(pe— 5ﬂ(ﬂ3 +ug + u?)

(B.6)
Les flux de chaleur g,, qp et ¢, sont modélisés par la loi de Fourier
Les tenseurs des contraintes visqueuses s’écrivent :
e
e L
g = (I3 oy Tto_
e 2
rg = (1) 0 4 O
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