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NOTATIONS

Caractéristiques géométriques de la pale
R rayon de pale
Ro rayon de moyeu (0,12m)
D diametre de I'hélice (0,6m)
o, calage du profil deréférence 2 la position radiale 0,75R

0,(1) loi de vrillage du profil de pale 'par rapport au calage de référence

oulr) loi de calage du profil de pale (par rapport au plan de rotation)
o) = 0,(r) + o,

1(r) loi de corde du profil de pale

e(r) loi d'épaisseur des profils de pale

e(r)/I(r) épaisseur relative du profil depale

B Nombre de pales

BA.nl.n2 référence de la pale :
nl : degré du polynome de mise en fleche
n2 : angle de recentrage de la fléche apres application du polynome
(BA420 polynome degré 4 recentré de 20°)

o, angle de fleche local

point de fonctionnement de 1'hélice
V., =V, Vitesse infini amont (m/s)

® Vitesse de rotation (rd/s)
N Vitesse de rotation (tr/mn)

Reperes
O centre de rotation de la pale, origine des reperes
Ro repeére absolu cartésien (0.x0.y0.zo) lié au moteur
X0,y0,z0 coordonnées d'un point dans le repere absolu

R repere relatif cartésien (O.x.y.z)lié 2 la pale

X, y coordonnées dans le plan transversal

x  coordonnée radiale d'un point dans le repére relatif

y coordonnée tangentielle d'un point dans le repere relatif
z  coordonnée axiale d'un point dans le repere relatif

z axe repere relatif confondu avec zo axe repere absolu
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TABLE DES NOTATIONS

R repere relatif cylindrique (O,r.0.2)li¢ A la pale

r  coordonnée radiale
0 coordonnée angulaire azimutale
E=r/R coordonnée radiale réduite

I repere local sur la ligne portante pour le calcul de 1'incidence

t  vecteur directeur tangent 2 la ligne portante ’
pro vecteur directeur perpendiculaire dans le plan de la fléche
tpTo vecteur directeur perpendiculaire 2 1a ligne et au plan de fléche

performances
F  poussée de I'hélice ; force résultante axiale sur I'hélice (N)
C couple absorbé par I'hélice (m.N)
n fréquence de rotation (tr/s)
Y parametre d'avancement (ou de fonctionnement) de I'hélice (Y = V,/n-D)

Tina Coefficient de poussée induit (fcind =F_,/p-n’ -D“)

Xina Coefficient de puissance induite (xmd =C,,-0/p-n’ DS)

T, Coefficient de poussée réel (rréel =F,/p-n”- D‘*)

Xcel coefficient de puissance réelle (Xréel =C,, -o/p-n’ DS)
T\ T€Ddement réel (=F Vo /Cotut - )

Thnq Tendement induit (= Fas - Vo/Cha - )

éléments du développement de I'algorithme théorique

Xros Yios ZLop coordonnées des points de Lobatto, points d'émission des laniéres
tourbillonnaires

Xgauss Yoauss Zcauss coordonnées des points de Gauss, points de contrdle permettant un
calcul d'intégrale
o, coefficients du développement en série de Fourier de 1a fonction circulation
G(I, ¢) coefficient d'influence géométrique
By coefficients du développement en série trigonométrique de la fonction d'influence
géométrique pour le calcul de la vitesse induite par le tourbillon libre sur la pale
Y. coefficients du développement en série trigonométrique du coefficient d'influence
géométrique pour le calcul de la vitesse induite par le tourbillon 1i€ sur la pale
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TABLE DES NOTATIONS

$  abeisse curviligne d'un point de la pale
s0 abcisse curviligne du point limite de moyeu
sl abcisse curviligne du point de téte de pale

polaire de profil
Cz coefficient de portance sur un profil supposé bidimensionnel
Cx coefficient de trainée sur un profil supposé bidimensionnel
W vecteur vitesse relative, incidente sur le profil
W, composante du vecteur vitesse normale 2 la ligne portante
i angle d'incidence du vecteur W par rapport 2 la corde du profil

Calcul des vitesses induites

M point de calcul de la vitesse induite

I point d'une laniére tourbillonnaire

dl élément de longueur d'une laniére tourbillonnaire

¢  position azimutale de la pale dans le repere absolu
W..avecteur vitesse induite par un élément tourbillonnaire
Va composante de vitesse axiale (méme direction que Vo)
Vit composante de vitesse tangentielle

Vr composante de vitesse radiale

éléments du modele de sillage laniére

I'(r) loi de circulation des vitesses (m?/s) sur la pale
Ar) pas de la laniére hélicoidale (m)

modele Landgrebe/IMFM :
W position azimutale sur la laniére
A coefficient de contraction finale du rayon de I'hélicoide
B taux de contraction du rayon de I'hélicoide
K1 pas de I'hélicoide dans la zone initiale
K2 pas de I'hélicoide dans la zone finale

indices
T tourbillon
ind induit
b azimut limite du premier domaine de la laniere
§ azimut limite de destruction de laniére
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INTRODUCTION

1 INTRODUCTION

La présente étude aura pour objet le fonctionnement des hélices de drones en vitesse de
rotation élevée, en prenant comme paramétre déterminant la mise en fleche de la pale.
Abordant le domaine du fonctionnement d'une hélice, une telle étude peut sembler désuéte, et
les raisons d'un tel choix doivent étre éclairées avant d'aborder I'étude elle-méme pour en
permettre une meilleure compréhension.

Mais observons d'abord une hélice de drone réalisée par un spécialiste hélicier :

Avant d'étre un systeme propulsif, et faisant contraste avec le monde des turbomachines,
I'hélice est un objet étonnant par sa simplicité : deux ou trois pales a bord d'attaque trés
arrondi, implantées sur un moyeu, suffiront a créer I'effort propulsif. L'impression premiere
de forme harmonieuse perceptible pour I'hélice aérienne est accentuée par I'effet de fleche qui
constituera l'objet de notre étude. L'hélice est réalisée a partir d'un madrier de bois lamellé
collé & lame fines qui lui confere une homogénéité structurale remarquable. Recouverte d'un
vernis pour améliorer le coefficient de frottement, elle est agréable a la vue comme au
toucher. On retrouve d'ailleurs cette impression pour les hélices marines, a pale tres larges,
réalisées en laiton poli, qui peuvent étre percues comme des objets d'art. La mise en situation
de l'une de ces hélices, tournant dans le fluide porteur, et recréant ainsi la composition des
deux mouvements de rotation et de translation dans le milieu ambiant ne fera qu'accentuer
l'impression de fluidité, puisque ce mouvement portant générera un double hélicoide
tourbillonnaire au niveau des tétes de pales. L'étude qui suivra montrera l'importance de
I'ensemble systeme solide et sillage hélicoidal.

Un intérét marqué pour l'objet lui-méme et son fonctionnement expliguent donc notre choix
initial. La découverte des méthodes utilisées dans le domaine a confirmé cet intérét : I'hélice
est a la frontiére des domaines d'études de I'aérodynamique externe dont elle empruntera les
méthodes de modélisation par la ligne portante et de I'étude des systémes propulsifs pour les
bilans d'efforts et les analyses de rendements.

A la différence des études présentées dans le rappel historique, les études contemporaines
mettent maintenant a notre disposition une gamme d'outils d'analyse expérimentale et
d'analyse numérique en évolution permanente. Notre étude doctorale, réalisée dans le cadre
d'une action de formation continue, au sein d'un laboratoire plutdt orienté dans I'étude des
turbomachines, était I'occasion d'aborder les méthodes spécifiques de I'aérodynamique externe
dans les systemes tournants, dans plusieurs de ses aspects expérimentaux et théoriques, pour
en faire bénéficier le laboratoire sur un plan pédagogique.

Le sujet de I'étude techni(gjue lu-méme demande quelques explications. Les drones sont des
avions de dimensions reéduites concus comme des systemes de surveillance aérienne, ou
peuvent méme constituer des engins cibles si les performances sont adaptées. Pour certains
d'entre eux, le poids, réduit, constitue une limite technique et nécessite I'utilisation de moteurs
du type deux temps de faible cylindrée ; Un régime de rotation relativement élevé, d'environ
8000 tr/min, permet d'obtenir alors des puissances satisfaisantes, mais devient critique pour
les hélices si on ne souhaite pas utiliser de réducteur. L'hélice devra donc étre adaptée.

Le développement des drones est relativement récent et a été lié au progres des systemes
automatiques de pilotage. Si le domaine classique des hélices de l'aviation legere a été I'objet
d'études complétes, le domaine plus marginal des hélices de drones a vitesse de rotation
élevée nécessite encore un travail d'analyse important, et ceci d'autant plus que les exigences
augmentent sans arrét sur le plan des performances attendues, d'un point de vue
thermopropulsif mais aussi structural et acoustique. Parallelement, les moyens d'investigation
augmentent en ouvrant des perspectives plus élevées. En particulier se posent les questions sur
la validite des modeles de sillage pour des parametres d'avancement réduits, surtout si on
preng en i:ompte une mise en fleche nécessaire pour contrer les effets de compressibilité en
téte de pale.

Notre tr%vail va donc s'attacher a explorer les diverses méthodes d'analyse de I'écoulement
engendré par I'hélice, et en particulier des différences engendrées par une mise en fleche plus
ou moins répartie le long de la pale.

Pour cela, la premiere etape sera, aprés un_rappel historique qui permettra de mettre en
situation les études actuelles, une analyse bibliographique des travaux antérieurs ou nous
poserons les schémas d'études les plus connus.

La deuxieme étape, menée sur un plan expérimental, sera I'ana,l?_/se quantitative des
performances globales dans tout le domaine de fonctionnement de I'hélice. C'est un élément
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essentiel demandé par les utilisateurs et la condition de fermeture de notre étude : la
comparaison des rendements expérimentaux et théoriques permet de valider les méthodes
previsionnelles d'études.

L'étude du sillage dont va dépendre la performance constituera ensuite le point d'appui de
I'analyse théorique.

D'abord une premiére analyse qualitative : Elle consiste a visualiser le sillage engendre par les
hélices dans les différents cas de fonctionnement. L'utilisation d'un systéme vidéo numeérique
rapide permet d'obtenir la forme générale du sillage. Les informations sur sa contraction
radiale en téte et au moyeu, l'intensité des tourbillons d'extrémités de pale et enfin la longueur
de persistance de structures tourbillonnaires jusqu'au protocole de destruction poseront les
bases du travail ultérieur.

Ensuite sera analysé de facon plus quantitative le champ des vitesses du domaine aval en
utilisant une chaine anémomeétrique thermique dotée de sondes a trois films. Les signaux de
sorties seront traités pour prendre en compte |'étalonnage et obtenir essentiellement les valeurs
moyennes du champ. Certains éléments seront repris en anémomeétrie LDA, pour tenter de
valider et de compléter la campagne d'anémométrie thermique dans une observation plus fine
de la formation du tourbillon.

Enfin, la derniére partie sera abordée d'un point de vue théorique : nous disposons d'un
premier logiciel tres performant d'analyse ﬁar la ligne portante, issu de 'ONERA. Il a été
utilisé initialement pour la définition de nos hélices, et tout le domaine de fonctionnement est
traité pour obtenir des valeurs de référence.

Parallelement, nous avons souhaité développer notre propre code de ligne portante a objectif
beaucoup plus ciblé. Notre code proposera une mise en équilibre libre du sillage, et, en plus
des valeurs globales de performance qui seront comparées aux autres moyens d'étude, permet
la ressortie de fichiers de caractérisation du champ des vitesses aval.

A l'issue de la présentation du logiciel, nous effectuerons les comparaisons entre la théorie et
I'expérience, sur le plan des champs de vitesses, ainsi que sur le plan des performances. Avec
ces méthodes, nous tenterons d'analyser le comportement du fluide autour de notre systéme,
de faire ressortir les différences induites par la mise en fleche, d'en montrer la corrélation avec
les performances finalement obtenues sur chacune de ces hélices.

Nous avons donc l'ambition de faire avancer la connaissance dans des domaines de
fonctionnement a la marge des hélices classiques, d'obtenir quelques clés sur les tendances
des parametres influant sur la qualité de fonctionnement de ces hélices en rotation rapide.
Mais nous n'obtiendrons pas encore un produit d'optimisation complet, qui en plus des formes
générales, doit faire intervenir les profils modernes qui pourraient étre evolutiis le long de la
pale, la notion de résistance structurale suffisante pour prendre en compte la fatigue lors d'un
usage prolongé.

2 ANALYSE BIBLIOGRAPHIQUE

L'analyse bibliographique portant sur notre théme est précédée d'un rappel historique
permettant de mieux situer la perspective des études d'hélices et en particulier de mieux
percevoir le changement de nature des études envisagées depuis une trentaine d'annee.
L'essentiel de ce rappel historique est issu d'un document de Patrick Hassel, aérodynamicien
de Dowty Rotol Limited, intitulé :

"Propeller aérodynamics : a UK perspective : the first hundred years"(1).

2.1 Rappel historique

2.1.1 Développement de la théorie de I'nélice

Jusqu'au debut du XXe siecle, la conception des hélices fut largement basée sur l'intuition,
pratiguement sans aide théorique. Cette intuition eut quelquefois des résultats intéressants
puisqu'elle permit le vol des freres Wright, utilisant des helices contra-rotatives.

Les premiéres bases théoriques ont eté posées a la fin du dix-neuvieme siécle : Rankine en
1865 et W. Froude en 1878 avaient modélisé I'hélice comme un simple disque de
discontinuité de pression d'un fluide parfait incompressible. Cette théorie du disque actuateur,
publiée en 1889 par R. E. Froude, réduit le probleme & son niveau de base monodimensionnel.
Seule la vitesse axiale est alors prise en compte et varie continment de l'infini amont a l'infini
aval avec un accroissement final "dv2" atteignant le double de l'accroissement intermédiaire
"dV1" au niveau du plan de I'hélice. Le transfert d'énergie a donc été réparti équitablement
entre le domaine amont et le domaine aval, et les éléments de calcul de la poussée et de la
puissance ne dépendent que de cet accroissement. Avec un schéma remarquablement simple,
ou I'hélice est devenue un simple systéme immatériel, I'essentiel est posé : Le rendement
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ropulsif, identique a celui d'un réacteur monocorps monoflux, sera d'autant meilleur que
‘accroissement de vitesse axiale sera faible. Ce constat recouBe le second principe de la
thermodynamique : toute discontinuité est genératrice d'irréversibilité et donc de pertes par
création d'entropie. Lorsque le gradient radial sera pris en compte, on montrera de méme que
les pertes de puissance seront minimisées par un rendement local constant le long de la pale.
Cette théorie monodimensionnelle explique les inévitables pertes dans la transformation par
I'énergie cinétique résiduelle en aval du systeme, et aboutit aussi au résultat fondamental que
le gain de vitesse au droit du disque représente la moitié du gain a l'infini aval.

Mais la représentation de I'hélice comme un systeme immatériel de discontinuité ne permet
pas d'obtenir d'informations sur la conception d'une pale réelle, excepté sur le choix d'un
diamétre le plus important possible.

La seconde théorie, d'usage pratique plus important pour la conception des hélices, est connue
sous le nom de "théorie de I'élément de pale". Elle fut pour la premiere fois proposée par
Stephane Drzewieski en 1892. Il divisa la pale en bandes séparées suivant les rayons
croissants, constituant des couronnes concentriques qui étaient soumises a la vitesse résultante
de la rotation et de l'avancement de la pale. Le profil éléementaire générant des forces de
portance et de frottement connues, les composantes de poussee et de couple pouvaient étre
intégrées le long de la pale pour obtenir les performances globales de I'hélice.

Ce principe tres simple, encore en usage a ce jour, fut développé par Drzewiecki dans une
méthode globale publiée en 1909 et rapidement adoptée par les concepteurs. Il faut noter
gu'elle ne prend pas en compte la notion de vitesse induite prévue par la théorie de Froude. I
n'y avait donc pas de pertes induites puisque le sillage n'était pas pris en compte et toutes les
pertes d'efficacité étaient dues au frottement. Les résultats sont donc basés sur la connaissance
des polaires de profils, qui, a cette époque, n'étaient pas tres précises. Non seulement, elles
étaient obtenues a des nombres des Reynolds trés bas, mais elles étaient en général dérivées
d'essais de profils tridimensionnels, d'allongement souvent égal a 6. Par conséquent, le rapport
portance/trainée restait trés bas, avec des maxima de l'ordre de 15, et les rendements prédits
par cette théorie restaient plausibles bien que ne prenant pas en compte les pertes induites.
Cependant, avec cette simplification, la théorie prédisait un rendement optimisé plutt avec
des petits diametres, contrairement aux conclusions de la théorie monodimensionnelle, et en
contradiction avec la plupart des résultats expérimentaux disponibles.

Lorsque les connaissances sur le fonctionnement aerodynamique des propulseurs et sur les
surfaces portantes en général furent approfondies, les premiers mémoires de Joukovski

montrérent en 1912 [limportance de I'émission tourbillonnaire dans les échanges d'énergie,

avec une hypothese de distribution de circulation constante sur toute la pale.

La théorie combinée, ou du débit entrant, publiée par Fage et Collins en Mai 1917, tenta de
concilier les deux theories. C'était une méthode par élément de pale mais une vitesse axiale
cohérente avec la théorie des quantités de mouvement était retenue pour le calcul de la
portance et de la trainée élémentaire. Le résultat était plus proche des résultats d’essais, mais
un facteur de correction empirique était encore nécessaire. Les auteurs attribuaient ce facteur a
I'imprécision de I'hypothese du nombre infini de pales. La théorie combinée ne fut pas
universellement reconnue et Drzewiecki lui-méme nia l'existence d'un écoulement induit
amont jusqu'au milieu des années vingt. D'autres discutaient I'hnypothese de la création des le
niveau du plan de I'hélice de la moitié de la vitesse finalement obtenue a l'infini aval , arguant
le fait que ce débit incident était implicitement contenu dans les données aérodynamiques du
profil. Des facteurs du quart ou du tiers de mise en vitesse amont furent utilisés pour retrouver
une meilleure corrélation théorie-expérience mais il y avait peu de moyens pour valider de
telles hypothéses.

Il restait & prendre en compte le fait qu’il est impossible de transmettre une énergie mécanique
a travers un seul élément en rotation sans imposer une déflexion de I'écoulement, énergie
rotationnelle venant en déduction du bilan propulsif. Hermann Glauert résolut ce probleme en
1922 en reprenant le méme schéma d'un nombre infini de pales infiniment minces mais
prenant en compte la vitesse tangentielle. |l pro‘oosa la théorie de I'écoulement moyen en
adaptant la théorie de la ligne portante de Prandtl aux écoulements tournants. L’écoulement
fut basé sur une feuille tourbillonnaire aval composée de tubes coaxiaux de vorticité émise.
:_’analllyse conduit a une condition d'optimum : le rendement local doit étre constant le long de
a pale.

Cor;nme dans la théorie monodimensionnelle, [I'hélice est regardée comme un systeme a
nombre infini de pales. L'analyse de ce modéle montre que les vitesses induites dans le sens
de la rotation et dans le sens axial sur la pale sont effectivement la moitié de ces vitesses
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induites a l'infini aval, mais a la condition d'utiliser les caractéristiques des profils
bidimensionnels.

La "théorie tourbillonnaire", ainsi qu'elle fut appelée, établit ainsi les bases théoriques de
I'écoulement entrant et trouva un accord satistaisant avec les résultats expérimentaux aux
puissances et coefficients d'avancement alors utilisés. Les résultats aux grands avancements,
qui étaient alors considérés comme tels pour des paramétres d’avancement supérieurs a un,
restaient cependant moins bons a cause, pensait-on, de I'nypothése du nombre infini de pales.

Le probleme du nombre fini de pales avait auparavant été étudié par Betz, qui avait montré
des 1919 que le sillage correspondant au minimum de pertes induites, de forme purement
hélicoidale, pouvait étre considéré comme un solide se déplacant a une vitesse uniforme ; ceci
est I'equivalent d'une aile plane chargée de facon elliptique, mais Betz n'en deduit pas la
répartition de chardqe nécessaire pour générer I'hélicoide uniforme. Ce probléme ne fut résolu
qu'en 1929 quand le mathématicien Goldstein trouva une solution exacte a I'écoulement
potentiel autour des hélicoides rigides et montra qu'ils étaient en effet équivalents a des
nappes de tourbillons. On pouvait ainsi calculer la circulation sur ces nappes, et donc la
circulation correspondante sur la pale elle méme.

Cette solution fut adoptée, et adaptée, par Lock qui montra que les résultats de la théorie de
Glauert et ceux de Goldstein étaient équivalents, mis a part le facteur "kappa" représentant le
rapport de la vitesse moyenne induite sur I'anneau élémentaire a la vitesse sur la pale. Kappa
est seulement fonction du nombre de pales, du rayon adimensionné et de I'angle du sillage
local. Goldstein avait utilisé I'angl@o pour calculer la circulation sur la pale, donc sans
prendre en compte la charge de I'hélice, alors que Lock utilisa I@ngbeir calculer Kappa,
prenant acte que celui-ci représentait I'angle de la nappe réelle, telle qu'elle était issue de la
pale et du fait que les nappes les plus proches avaient une influence dominante sur la pale.
Lock percu ainsi que cette approximation permettrait de dépasser I'hypothese restrictive de
faibles charges de la théorie de Goldstein sans arriver a la complexité alors insurmontable de
la prise en compte d'un sillage contracté radialement et dilaté dans le sens axial.

Cette correction de la théorie tourbillonnaire pour des nombres finis de pales apporta une
grande amélioration pour les confrontations entre la théorie et I'expérience, et établi les bases
e la théorie de I'élément de pale encore en usage a ce jour.

Les travaux qui suivirent, pour une large part dus a Lock, amenerent I'extension de la methode
aux pales hors de l'optimum tourbillonnaire, en supposant l'indépendance de ces facteurs. Il y
eut aussi I'adaptation aux hélices contra-rotatives, et I'extension des tables de Kappa de deux
et quatre pales pour lesquelles on avait trouvé des solutions exactes.

A l'issue de la guerre il n'y aura plus d’évolution importante sur 'aérodynamique des hélices,
méme si dans I'immédiat apres guerre, beaucoup d’auteurs effectuérent des travaux de
synthese.

En France, Siestrunck (2?, en 1947, présenta son ouvrage "Le développement moderne de la
théorie de I'hélice". Pour [a premiére fois, il y faisait la synthése de I'ensemble des hypothéses
encore retenues de nos jours.

Le résultat essentiel qui sert d'hypothese fondamentale a la théorie tourbillonnaire est que,
pour une hélice peu chargée, c’est-a-dire ne fournissant qu'une faible traction par rapport a sa
surface, le systeme de tourbillons libres qui s'échappent du bord de fuite des pales subsiste
sans désagregation jusqu'a une grande distance en aval de I'hélice. L'extrapolation au cas des
hélices moyennement chargées dépend du niveau de précision recherche.

L'hypothese d'hélice faiblement chargée permet donc de retenir les résultats suivants :
Apparition d'un sillage sur le profil

La déformation du systeme tourbillonnaire est liée a un souffle dans le sillage (qui correspond
aux vitesses induites). La nappe tourbillonnaire est donc influencée par ce souffle, et I'on ne
pourra lui attribuer une forme géomeétrique simple que dans la mesure ou ses déformations ne
sont ni trop rapides, ni trop importantes.

Le systéeme tourbillonnaire est stationnaire par rapport a I'hélice. Les lignes de tourbillons
absolus émis par la pale coincident avec les lignes de courant relatives

Par rapport au repere lié a I'nélice, la surface tourbillonnaire est pour chaque pale une portion
d'hélicoide de pas égal a I'avance par tour de I'hélice, issue du bord de fuite de la pale.

Lors du fonctionnement en propulseur, le souffle modifie les lignes de courant relatives et le
pas des surfaces tourbillonnaires devient supérieur a I'avance par tour. On voit donc que le pas
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des tubes tourbillonnaires n'est pas indépendant de la section de la pale ou ils prennent
naissance, ce qui provient de ce que le souffle lui-méme n'est pas réparti uniformément en
gnverlgure”. Le pas des tubes tourbillonnaires n'est pas non plus constant quand on s'éloigne
ans le sillage.
Résumé dugmodéle retenu dans ce travail de synthése : L'étude compléte de I'écoulement
autour de I'hélice demande de considérer une répartition de tourbillons liés dont l'intensité soit
telle que les pales soient surfaces de courant de I'écoulement relatif global. La théorie de
I'nélice assimile les tourbillons liés a leurs systeme de remplacement qui est pour chaque pale,
un segment portant rectiligne unique, tube tourbillon dont les variations d'intensité en
envergure provoquent des echappements tourbillonnaires libres. On abandonne ainsi I'étude
de I'écoulement proprement dit autour des pales, pour ne s'attacher qu'a la détermination de la
circulation globale autour de chaque profil.

Par analogie avec la théorie de la ligne portante de Prandtl des ailes d'envergure limitée, on
suppose donc que le fonctionnement des pales engendre des nappes de discontinuité de vitesse
qu'on peut assimiler & des nappes tourbillonnaires. On considérera :

Un tourbillon de circulatio variable avec la position radiddesur la pale,

Un tourbillon libre, pour chaque valeur de X, d'inten%&éﬁé qui s'échappe suivant la ligne
de courant locale.

Pour étudier le champ de vitesses induites par le systéme tourbillonnaire libre, nous
considérerons initialement le cas d'un tourbillon unique, infiniment délié, dont le support
?éométrlque_est représenté par une hélice géometrique. Cette hélice géometrique s'appuie sur
e bord de fuite de la pale, et s'étend indéfiniment dans le sillage. Le probléme est équivalent &
celui de la recherche d'un champ magnétique induit par un solénoide a spire non jointive, au
voisinage de l'une de ses extrémités.

0 laniére tourbillonnaire
Vo ' int ensitéd (d/ dr)ol
— godesloge e/ )
) V4
N
axe z e
rfi B N Iy e N
i | Souff
|
/ dl
X |
L4

Trace de I'avance par tour

Figure 2-1: schéma du systéme tourbillonnaire de base

En 1948, on trouve une autre adaptation de la théorie de Goldstein : Théodore Theodorsen (3),
au Brésil, effectua lui aussi un travail de synthese, en abordant les thémes de la contraction du
sillage, et en réalisant I'extension de la théorie au cas des hélices fortement chargées.

A cette époque, la difficulté résidait dans le calcul fastidieux des intégrations sur les sillages et
la méme année en France, Hirsch (4) effectua un travail sur I'intégration des vitesses induites
en faisant 'approximation de laniéres rectilignes, donnant une procédure de résolution connue
sous le nom de “formules de Hirsch".

On peut situer la la fin de la premiere période des études sur les hélices, les bases
fondamentales étant posées. La suprématie du turboréacteur dans le domaine du systeme
propulsif détourna les études dans cette direction. Il n'y aura plus d'études fondamentales
jusqu'a la fin des années soixante que nous examinerons dans la bibliographie plus récente.
Cependant, avant d'aborder cette blbllogfraphle, deux domaines d'études connexes doivent étre
integrés a la problématique de I'ensemble propulsif. Si le calcul d'optimisation de I'hélice reste
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la répartition de la charge le long de la pale, I'élément de base reste la qualité du profil retenu
pour le calcul de I'hélice ; De plus, l'utilisateur s'intéresse plutét a la performance globale
obtenue sur avion et les concepteurs ont di s'intéresser aux problemes de I'hélice en situation.
Bien que ces deux themes qui constituent en eux-mémes des domaines d'études trés vastes
n‘aient pas été retenus dans notre étude, nous rappelons ci-aprés les quelgues éléments
historiques qui expliquent les bases de notre choix dans ces domaines.

2.1.2 Problématique de l'interaction

Le probléeme de linteraction est aussi complexe que celui de la définition exacte de la
poussée. On s'apercut tres tét que la performance des hélices dépendait de leur position. Elle
pouvaient étre placées devant la nacelle ou montées sur un corps "minimum body". Les
valeurs des composantes axiales des vitesses induites sont réduites en dessous de celles qui
sont obtenues dans un écoulement libre par la présence du corps et puisque cette composante
axiale controle l'angle dans le triangle des vitesses, I'ah@ist réduit parallelement. Cet
effet entraine une rotation du vecteur portant qui, par rapport au cas du sillage libre, réduit le
couple absorbé et augmente la poussée résultante. Ce gain de poussee génere un gain de
rendement, que I'on appelle rendement apparent de I'hélice. Ce terme doit cependant étre
complété puisque si I'nélice fonctionne mieux, c'est au détriment des efforts résultants sur la
nacelle : si on raisonne en fluide idéal, les équations d'énergie et de quantite de mouvement
montrent que l'accroissement de la trainée de pression sur le corps doit exactement équilibrer
I'accroissement de poussée sur I'hélice. De plus, il ne faudra pas confondre cette modification
de la trainée de forme de la nacelle induite par I'hélice et I'accroissement du frottement
yigqueux da a l'augmentation des vitesses des lignes de courant et aux différents tourbillons
induits.
Si la poussée nette est définie comme la poussée apparente corrigée de lI'augmentation de la
trainée de pression nacelle, l'avionneur devra alors simplement appliquer le facteur de
correction de la trainée pour obtenir la poussée propulsive. Ce facteur correctif dépend
toujoulrs_ de la position de I'hélice, de sorte que les héliciers n'évaluent jamais cette poussée
ropulsive.
E‘hglice peut étre montée a l'arriere, configuration dans laguelle le sillage reste libre : les
effets dus aux interactions sont alors limités a la distorsion genérée par la nacelle et le plan de
voilure amont. Les effets de cette distorsion sont mal connus, mais I'étude du sillage en est
facilitée. De plus, les drones a hélices présentent souvent cette configuration et, voulant cibler
notre étude sur I'effet de fleche pour des hélices de drones, le banc d'essai retenu reprendra la
méme configuration. Il faudra donc supposer ces effets de distorsions négligeables, au moins
sur le plan des comparaisons entre hélices.

2.1.3 Problématique du profil d'hélice

En début de siecle, les premiéres hélices suivaient les principes de conception des ailes de la
méme peériode, et utilisaient des profils a intrados concaves. Mais la fabrication d'une helice
imposait dés cette époque des variations de calage en envergure dont il était difficile de
respecter la précision. Les inventeurs comme Drzewieki pensaient que les intrados concaves
ne présentaient pas d'avantages réels, ce c1ui entraina la mise au point de sections a intrados
plats qui devaient faciliter considérablement la tache des fabricants d'hélices en bois.

Parmi les premiers, le profil RAF6 fit mis au point en 1912 en Grande-Bretagne : il présentait
en réalité une légere sous cambrure et fut le meilleur profil de sa génération.

Et le monde des héliciers ne mit que peu de temps a aplanir l'intrados, arrondir le bord de fuite
et créer ainsi une famille de profils d'épaisseurs différentes simplement en arrondissant
I'extrados ; la cambrure était ainsi directement proportionnelle a I'épaisseur, méme si dans les
zones de pied de pale, une convexité de l'intrados devient toujours inévitable pour réaliser le
raccordement au moyeu. Le grand nombre d'essais réalisés sur ce type de profil en fit une
réeférence dans l'entre deux guerres, pour aboutir finalement a son remplacement par le
fameux Clarky.

E. Clark, colonel dans I'armée américaine, avait déterminé son profil Y en appliquant une loi
d’épaisseur de type Gottingen sur une base plate. Comme dans le cas du RAF6, cette
caractéristique, et la disponibilité de banques de données expérimentales, en fit un profil tres
attractif pour les constructeurs d'hélices. Il fut ensuite universellement utilisé aux USA
d'abord, et sa supériorité sur le RAF6 le fit imposer méme en Grande-Bretagne. Le ClarkY est
encore utilisé de nos jours pour les avions de ce type.

Dans le courant de I'année 1937, John Stack au sein de I'entreprise NACA Langley, menait
des recherches sur des profils destinés aux grands nombres de Mach. Les concepteurs
d'hélices furent les premiers, avant 1918, a tenter de prendre en compte les effets de la
comﬁressublllté, en minimisant les épaisseurs de téte de pale et en conservant des nombres de
Mach relatifs de téte de pale en dessous de 0.9. Stack et son équipe utilisérent une approche
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basée sur la minimisation des survitesses en utilisant la théorie incompressible, dans le but de
retarder ce qu'ils appeléerent le bulbe compressible ; leurs études aboutirent a la création de la
premiére famille de profils grandes vitesses, la série des NACA16.

Stack avait fait la promotion du NACA-16 dés 1938, surtout en direction des concepteurs
d'hélices qui recherchaient des qualitées sur le plan structural, ainsi que des gains de
rendements. En 1942, des essais effectués sur deux hélices strictement identiques a part le
type de profil utilisé, montrerent que I'hélice a profil NACAL6, sur les grandes vitesses en
particulier, n’apportait pas d'amélioration détectable par rapport a I'hélice ClarkY. Mais les
résultats de ces essais non concluants ne furent révélés qu'en 1980, et les héliciers avaient
adopté le NACA16. Celui ci fut utilisé pour tous les turbopropulseurs de l'aprés-guerre,
jusqu'a l'apparition des profils modernes définis avec des méthodes d’optimisation inverse
dans les années 70.

Ainsi, pendant 60 années, trois séries de profils seulement avaient trouvé place chez les
constructeurs. Ceci était dU au besoin d'établir une base de données complete et fiable, pour
les analyses par élément de pale. Cette base de données devait couvrir un domaine d'angle
d'incidence et de nombre de Mach important, du décrochage positif jusqu'au décrochage
négatif, et pour une large gamme d'épaisseur relative et de cambrure.

Conclusion : Rappelant que notre théme d'étude est surtout celui de la mise en fleche, il est
facile de concevoir que si les qualités ne sont pas trop dégradées (en particulier dans la zone
transonique en téte de pale), le choix du profil ClarkY nous permet de respecter plus
facilement des lois de calages identiques. En fait, le ClarkY présente des qualités aux faibles
Reynolds, et plus %énéralement au voisinage du décrochage, ce qui permet d’étendre le
fonctionnement de I'hélice sur un plus grand domaine de charge. Enfin, ce type de profil bien
connu a l'avantage de présenter des bases de données de comportement completes, bases qui
seront intégrées a notre calcul dans I'évaluation théorique des performances.

Les hélices de drone en essais ont donc été réalisées a partir de profil Clarky, d'épaisseur
relative variant de 28 % en pied de pale jusqu'a 8 % en téte. La loi d'épaisseur retenue semble
compatible avec les lois couramment utilisées et n'ont posé aucun probleme de type structural
ou vibratoire dans la suite de nos essais expérimentaux a grandes vitesses de rotation.
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2.2 Analyse bibliographique des travaux antérieurs récents

Depuis les années soixante, les études sur hélices se sont développées autour de trois grands
themes : Le premier theme portait sur les hélices trés fortement chargées, ou hélices propfan,
congues comme des extensions des turboréacteurs a trés grands taux de dilution. Les etudes
sur ce sujet que les problemes d’économie d’énergie firent progresser pendant une période,
sont maintenant pour la plupart en veille. Ont été ensuite étudiés les rotors d’hélicopteres en
vol stationnaire et en vol d’avancement. Ils occupent encore a ce jour les aérodynamiciens
dont les travaux sur les voilures tournantes autorisent les hypotheses du fluide parfait et la
complexité du probléeme engendre beaucoup d’études sur les tourbillons et leur modélisation.
Enfin, ces dernieres années, les problémes liés a la génération de bruit dans la périphérie des
grandes villes et la prise en compte de plus en plus forte des nuisances de type aéro-
acoustique ont orienté les études dans ce sens.

Notre étude sur la mise en fleche d’hélices tres faiblement chargées a grande vitesse de
rotation est menée parallelement & ces grands themes. Nous avons donc recherché les
informations utiles sur les différents modeles de nappe tourbillonnaire et la qualification du
tourbillon, sur le plan théorique et expérimental, ainsi que sur les méthodes expérimentales
elles-mémes.

2.2.1 Modélisations théoriques du sillage

Pour améliorer la qualité des prédictions du fonctionnement théorique, I'essor de I'outil
informatique ouvrit un domaine de recherche inconnu jusqu'alors. La suite des recherches
théoriques souvent basées sur le modele de ligne portante se heurte immédiatement au calcul
des vitesses induites par I'ensemble du systeme portant, et de la nappe tourbillonnaire générée
par cette portance. La précision du calcul de ces vitesses induites dépend donc d'abord de la
possibilité d'intégrer la loi de Biot et Savart sur la laniére et par consequent de la qualité de
définition de la nappe. L'ensemble des travaux se focalisa donc dorénavant sur des modeles de
sillage comportant la mise en équilibre de la nappe a l'issue d'un processus itératif.

A l'origine de ces travaux, A.J. Landgrebe (5) (et MC Cheney) fut l'un des principaux
initiat_eurls de ce type de mise en équilibre, d’abord réalisé simplement sur le tourbillon
marginal,

et ensuite etendue a lI'ensemble du sillage, en prenant

appui sur une nappe prescrite par l'expérienpe
L'objectif de ce specialiste des vollures tournant
est de caractériser les sillages de rotor d'hélicopt
en vol ascensionnel, et en particulier les probléen
de contraction du sillage.

Une campagne d'essai réalisée sur un rg
monopale, permettant I'essai de plusieurs types
pales, de vrillage et d'allongement différents, perr
de visualiser en filets de fumées la trace d
tourbillons de téte de pale ainsi que les passage
la nappe cisaillée interne pour plusieurs cas
coefficients de charges et de poussée du rotor.
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Le sillage comprend deux composantes
essentielles:

Une nappe interne, générée sur toute
I'envergure par le cisaillement extrados
intrados au bord de fuite de chacun des profils
un fort tourbillon de téte de pale, généré par
'enroulement de la nappe dans la région
périphérique.

La vitesse axiale interne semble étre beaucoup
plus ?rande que la vitesse de convection du
tourbillon de téte de pale.

1/6=0,052
1=0,0018

X & 17/6=0,099
I et M T — (00035

Sur les images retenues, il est montré que la convection axiale est approximativement
constante de la génération du tourbillon jusqu’'au passage de la pale suivante, qui semble
donner une impulsion supplémentaire pour obtenir une deuxieme vitesse de convection qui
sera ensuite conservee.

De méme, une trace convergente vers l'axe de rotation apparait clairement aux visualisations.
Enfin, une instabilit¢é dans le sillage lointain est démontrée a travers la disparition du
tourbillon en trois ou quatre rotations de la pale.

Le modéle proposé pour le tourbillon de téte de pale se décomposera en facteur de
convergence et facteur de dilatation axiale du pas des laniéres tourbillonnaires.

L'équation de convergence radiale est du type :

RTF\ELP) =A+(1-A)e VB

1,. . . .
La convergence est donc caractérisée par sa forme en exponentielle inverse, avec un
coefficient A qui donne la réduction de cote radiale atteinte a l'infini aval, et un coefficient B
caracterlstlgue de la rapidité de convergence.

L'équation de dilatation axiale dépend du domaine aval.
ZA10.) NP 4 § O0swsy,
Rl LIJb

w0,
) ok 4K, - w—las Wsysy
R, B,

On voit donc ici défini les coefficients de convection axialep&ur le domaine proche situé

avant le passage de la seconde pale et donc limité par une premiere position azimutale
Y, =360/b,, etk pour le domaine éloigné qui est borné par cette premiére position et une
deuxiéme position azimutal#’, que nous appellerons azimut d'instabilité pour laquelle le
silllage ne semble pas maintenir sa permanence de forme et le caractére de stationnarité
relative.

Un des Eroblémes qui ressortiront dans le calcul résultant de la méthode de ligne portante
sera le probleme de l'intégration du tourbillon hélicoidal semi infini nécessaire pour le calcul
des vitesses induites :

Les travaux de Chiu et Peters (6) parus dans le J Aircraft en 1987 portent sur ce calcul qui n'a

pas de solution exacte en l'absence d'hypothéses assez restrictives. L'intégrale doit donc étre
calculée numériquement, et ce type de calcul pose d'abord la question des bornes

d'intégration. Quelques auteurs (Chang et Sullivan) limitent le calcul a 10 tours de laniere.
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Dans d'autres cas, le calcul est basé sur la précision demandée, mais les auteurs précisent que
plusieurs milliers de tours seraient nécessaires pour atteindre une précision de 10

La solution proposée est de proceder a une premiere intégration numerique jusqu'a un azimut
limite de zone proche,, et a compléter cette premiére intégrale par la moyenne de deux

intégrales analytique qui constituent les bornes inférieures et supérieures de l'intégrale réelle.

o LR Foiweiii alrareee presa W5 5]
P .

.\'-
"q)'_ i ]
L 4

, : oo ‘»

Hﬁ—n_-_-_--.-w--l . i 3 | e

Sur un sillage cylindrique, pour une des composantes prise comme exemple, l'erreur absolue
atteinte en fonction du choix d&, diminue tres lentement si on se contente d'une intégration
purement numerique, et le processus de convergence du calcul est tres amélioré en ajoutant le
deuxieme terme.

Les mémes résultats appliqués sur un sillage contracté avec une information complémentaire
sur des lanieres segmentées tous les 5° et tous les 15° ; Il apparait alors l'influence de l'erreur
de quadrature qui se rajoute a I'erreur de troncature. La discrétisation tous les 5° amene une
convergence plus lente mais de meilleurs résultats dans tous les cas.

Les résultats que nous présenterons ne prendront pas en compte cette amélioration. En effet,
une nappe de sillage mise en équilibre dont les positions des points résultants ne sont pas
définies analytiguement ne permet pas immédiatement de définir les intégrales de bornes.
Une option de calcul partant d'un sillage analytique sera apportée ultérieurement sur le code.

Si nous portons notre attention sur les travaux effectués en France, il faut citer I’équg)e
d’Aérodynamique Subsonique Instationnaire de D. Favier et C. Maresca (7) de I'Institut de
Mécanique des Fluides de Marseille dont les algorithmes de résolution ont fortement
influencé notre étude. Cette équipe a d’abord travaillé sur la gualification expérimentale des
écoulements autour d'hélices d’avion commuters, et s’est depuis orienté vers les rotors
d’hélicopteres. Les visualisations en stroboscopie et les mesures réalisées au film chaud dés
1973 par D. Favier (8) permettaient d’observer pour plusieurs cas de charges les composantes
de vitesses autour d’une pale en rotation.

En 1987, la these de A. Ettaouil (9) portait sur I'étude numérique du champ aérodynamique
d’'une hélice isolée ou en interaction avec une voilure. Le modéle de résolution théorique en
hélice isolée s’appuie sur une forme de nappe tourbillonnaire engendrée par la rotation des
pales issue d’études expérimentales précédentes.
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Cette nappe est essentiellement constituée
d'un sillage proche basé sur des lois
d’évolution du tourbillon marginal, et d’'un
silage lointain composé d’anneaux
tourbillonnaires cylindriques.

Ce modeéle et plus particulierement le type

iﬁgﬁiﬁ de mise en équilibre retenu, seront par la
suite comparés a nos propres résultats de
forme de nappe expérimentale.
L'introduction du concept de rayon
visqueux permet d’éviter les principaux
roblemes numériques, générés lorsque
'on doit calculer le champs des vitesses au
voisinage de la singularite.

Sillage

lointain

2/R

Ce travail est complété par une prise en compte de l'influence de la voilure proche nécessaire
dans le cas des helices tractives, et par des comparaisons avec des resultats expérimentaux
tout a fait satisfaisants. Les effets d’interactions voilure hélice sont repris dans une these
présentée en septembre 92 par J.Y. Chiaramonte (10), donnant un éclairage intéressant a la
meéthodologie expérimentale du type anémomeétrie film chaud proche de notre méthode.

L'ensemble de ces travaux de I'IMFM ont permis la mise au point d’'un code de calcul
d’hélice en ligne portante avec mise en équilibre de la nappe , le code LPR , et d’'un code de
calcul en interaction , le code COHV.
Rappelons le modéle de nappe a géométrie expérimentale imposée proposée par I'IMFM: Ce
modele reprend les bases proposées par A.J. Landgrebe , complété a partir d'une étude
expérimentale sur une hélice quadripale type Marquis . Dans ce modéle, le sillage est
constitué de deux parties :
-Une premiere zone appelée sillage proche, caractérisée par la convection axiale et la
contraction radiale rapide du tourbillon marginal. Cette zone est modélisée par une surface
tourbillonnaire pseudo-helicoidale.
-Une deuxiéme zone appelée sillage lointain, ou la contraction radiale est pratiguement
acheveée, et qui se caractérise par l'apparition d'une instabilité spatiale et temporelle de la
laniére d'extrémité. En effet, les résultats expérimentaux permettent de conclure que la laniére
tourbillonnaire marginale perd rapidement sa permanence de forme dans cette zone, et que
'ensemble des phenomeénes liés a linteraction tourbillonnaire et a la diffusion visqueuse
conduit a la formation d'une veine fluide continue. Cette zone est modélisée par des cylindres
tourbillonnaires semi-infinis coaxiaux. Les lanieres issues de la pale de I'hélice sont ici
prolongées chacune par un cylindre tourbillonnaire.

Ce modele est basé sur la connaissance expérimentale de la loi de contraction radiale et de
translation axiale du tourbillon marginal.

Pour un point de la laniére marginale de coordonnées cylindrigues), ¥,z (¥)), la loi de
contraction radiale s'écrit :

B - Ay, ) +(1- Ao, y))- & o

ol : R:rayon de lapale.
a,. calage de la pale.
y =V, /(N D): parametre de fonctionnement.
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tandisquelaloi detrandation axiale est :

Z: (W) ) .

AT =K (a,y) e — s 0<W<Wy
R, 1(@0.Y) m b

Zr (W) _

=Ky(a@o.y) + Ky (ag,¥) ¥ 1o Yoswsy,
ou Ws est I'azimut carattérisant le début de IaE%ne %e sillage lointain (ou azimut d'instabilite)
qui est décrit par :

Y.-v 1 % a, 0
S == 5—_— . +2
4 10 7 (v )E

be Y, =360°
Les coefficientsA(a,, y), B(ao,y)k: Ki(ao y) €t K,(ao,y) des équations précédentes ont été
déduits des essais expérimentaux, présentés dans une étude de M. Favier et Maresca (ref 32)
portant sur le sillage tridimensionnel d’'une hélice aérienne. Les graphes de résultats sont
présentés sur les figures suivantes :

s Translation - Sillage proche 050 k2 [Translation - Sillage lointt@,
K1 .
QsS|- 3
asol- b s eenire /_// | by=2 2 xe2,x%2,%° //./
qus | XzAsAiz 1% /’/,./x B0 xoasn =YY ./'/;
asck / ‘i,/*-" e P .;i:/ ¥
e asol. s
=T /Z o Pty o5 — . /";‘-/ o Pts
7 s T oo
wl / 25 . 030|- é+/ 325 .

a4 a6 08 1 12
ose [ A Contraction finale 00| B
b en sillage lointain V4 " Exposant de contraction
L
oso . A1 =PiTieq, 0, (1) N ol Maivi=Palyiva, 0 1) ,;:g//
PyZae say Y a7 ¢ /°/ - Pozbaebi T by 7l /;;:/o
BBl g iy yeny? ./‘/a/o ’uu_ L ./‘70/
0gs |- ./ I 20 ';léa
s e / _?1 o
asel o/L o 00| e o/ a Pis
A ~ Pt -
/-/ /o [04 S 23" .
082 |- /1/0 23° . 8o 27 i
27 i 63 325" o
o&df- 525 e B

Lo y IR . "
1 | 1
° UAIl U.IG OTB : 1‘,2 9 0.4 0.8 a.e 1 1.2

La nappe doit étre ensuite définie pour les lanieres internes.M8R(ik, ¥), W,z(x,¥)) les
coordonnées d'un point de la laniére issue du point d'émission P(x,0,0) (I'étude est réalisée
pour une pale droite). La loi de contraction radiale du point M est supposée suivre une
évolution homothétique de celle du tourbillon marginal :

ROLW) _x | R(W)
R R R

La loi de translation axiale est :

ETUDES HELICES DRONES - SUPAERO 15



ANALY SE BIBLIOGRAPHIQUE : TRAVAUX RECENTS

Z(x,W) =R * H(x,0)* ¥ S 0<WsW,

Z(, W) =R * H(X,0)* W, +R * H(X, W)+ (Y- W) § W,sW<W,

Ce modéle de mise en équilibre consiste a déterminer la fonktiony). Si le vecteur de
position du point M est :

OM =R(x,W) » cos(W) i + R(x,W)e sin(W)e j +Z(x, W)+ k

le vecteuraO'\%LIJ tangent a la nappe peut étre facilement déterminé.

La mise en équilibre est obtenue en imposant le parallélisme entre ce vecteur tangent et le
vecteur vitesse relative W a l'aide des équations precedemment définies.
Nous obtenons le systéme suivant :

M:@.R.H(X,o) s 0sW<sWy
oV T

M:@.R.H(X,w) S W, sWsy,
oV 7

Si la fonction K représente le pas relatif du tourbillon marginal :
u+\,
L e cos(W) - ve sin(W)
R(x, W)
on déduit les fonctions définissant le pas réel de la nappe interne

K(v,w,u,x,¥) =

H(x,0) = 1;;0 . ?;l « K(v,w,u,x,0)

m
180

Le processus de mise en équilibre peut se résumer comme suit : Partant d'une géométrie
initiale donnée, on calcule d’abord la distribution de circulation sur la pale, puis le champ des
vitlessies induites sur la nappe ; dans l'itération suivante, la nouvelle forme de nappe doit étre
calculée.

Les deux fonctions H donnent la loi de translation axiale, et, en prenant en compte les lois
expérimentales du tourbillon marginal et l'azimut d'instabilité, on calcule une nouvelle
géométrie. Le processus continue jusqu'a la vérification de la condition d'équilibre exprimée
par le fait que le pas ne varie plus entre deux itérations. Pour le cas de I'hélice Marquis, une
discrétisation NGAUSS sur 16 ﬁoints a été retenue. Le pas relatif K doit étre évalué seulement
pour deux azimuts ; cette méthode nécessite donc seulement le calcul du champ de vitesses
Induites en 32 points : 16 points sont les points de controle de I§]pal®), et les 16 autres

points sont les points de la nappe qui rencontrent la pale suldante,, ).

H(x,W) =

1
"R Kv.w,ux,W,)

conclusion :  Cette méthode donne de tres bons résultats pour la pale Marquis. Globalement,
elle s'appuie sur la description expérimentale de la géométrie du tourbillon marginal suivie
d'une description théorique du sillage interne. La loi de contraction radiale et de translation
axiale du tourbillon marginal ne sont valables que dans des cas equivalents. Quelques études
[3] ont d'ailleurs montré que pour une hélice de grand parametre d'avancement , l'interaction
entre le sillage et la pale n'est pas trés forte et que par conséquent, pour ce type d'hélice,
l'utilisation des modeles de géométrie semi-expérimentales doivent donner de bons résultats.
Ceci vient du fait de I'éloignement rapide de la nappe (pour I'hélice Marquis, en un tour, la
nappe s'éloigne d'environ 1,5 diamétre).
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Les travaux de JM Bousguet (11) a 'TONERA Chatillon ont essentiellement porté sur les
hélices transsoniques fortement chargées avec mise en fleche de la pale. Il s’agissait
d’effectuer les études d’o?timisation de pales en comparant des lois de cordes, de mise en
fleches, de profils , en utilisant le code ONERA LPC mis au point pour ce type de calcul.
Bien gu’'ayant un méme objectif de forte vitesse relative que notre propre étude, les études
ONERA étaient centrées sur des cas de charges tres importantes, avec des hélices Propfan
d’une dizaine de pales.
Rappelons ici le modéle de nappe du logiciel LPC
L.P.C. (ligne portante courbe) est un logiciel développé par 'ONERA, a partir d'un algorithme
developpe par M. Courjaret de I'Aérospatiale (12)

Le modele de nappe initiale proposé est d'abord une nappe sans contraction radiale. La
nappe a une forme pseudo-helicoidale ou le pas de sillage de la laniére issue du point P (x,0,0)
est:

a _X M tux)
"R Qex+v(x)
Le pas de sillag&g est I'argument de la tangente a la laniere au point ou elle s'échappe en
suivant la ligne de courant.
LPC utilise le modele de ligne portante, avec un algorithme de résolution tres différent de
celui de 'IMFM. Dans ce modele, l'inconnue principale est le pas de sillage que l'on
développe en série de polynémes orthogonaux :

Ao = Z::yBK * Pc-1(X)

Sont exprimées ensuite la vitesse induite et la circulation par rapport aux coeffigieois
constituent les véritables inconnues du systeme.

Pour tenir compte de l'effet de contraction et de translation axiale, le pas de sillage est
modifié par une loi de contraction de la forme suivante :

Ao =Ao(X)*(2-1)“"

~

ou .

n= \g L est le rendement de I'hélice.

g = coefficient de | ‘exposant (3.5 valeur optimisée choisie par M. Courjaret).
La méthode L.P.C est une méthode de mise en équilibre analytique. Elle ne tient compte que
de la loi de translation axiale. Quelques essais de calcul basés sur L.P.C. seront présentés
comme comparaisons aux résultats de notre propre étude. Mais le parametre "q", ainsi que la
loi de translation axiale ne sont pas bien adaptés. En effet, alors que les hélices de drones sont
caractérisées par leur faible paramétre d'avancement, L.P.C. a pu étre bien vérifié a I'aide des
résultats de calcul sur hélices de grand parameétre d'avancement, en utilisant des codes de
résolutions des équations fondamentales sur un maillage tres serré. Ces codes de type
COLIBRI (3D Euler stationnaire) sont d’ailleurs utilisés en aérodynamique interne propre aux
turbomachines.

Il faut citer en publication de synthese une conférence de Wayne Johnson (13) qui avait pour
ObljeCtIf de présenter les régles fondamentales de calcul des efforts aérodynamiques, des
sillages et de l'aéroélasticité des voilures tournantes. Cette publication fait donc un bilan de
I'état de I'art dans le calcul des voilures tournantes, en prenant en compte les particularités des
pales d'hélicoptéres en vol stationnaire et en vol d'avancement.

Nous avons extrait quelques themes clés essentiels a la poursuite de notre étude :

Choix de la méthode : La théorie de la ligne portante suppose tellement d'approximations et
d'hypotheses qu'elle sera inéluctablement a terme remplacée par des methodes plus Précises.
Mais dans ['état de l'art actuel, elle reste la méthode la plus efficace (et raisonnablement
précise) qui permet d'inclure les effets visqueux dans l'analyse du rotor.

Décomposition du probleme global en deux sous ensembles :

- le probleme interne posé par le tourbillon lié a la pale, géométriquement simple
(bidim) mais rotationnel,

- le probleme externe constitué par la nappe de sillage a géométrie complexe, mais
constituant un domaine a potentiel. De plus, pour les voilures tournantes, il est nécessaire
d'inclure le decrochage (aux forts angles d'attaque) a la résolution du probleme interne, et le
sillage hélicoidal déforme, enroulé sur lui-méme a la résolution du probleme externe.

Utilisation de la théorie de la ligne portante du second ordre : cette méthode est congue pour
améliorer le calcul des efforts sans se ramener a la surface portante, ou aux méthodes CFD.
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Elle permet en particulier de prendre en compte les moments de vrilla?e. Les résultats sont
tres proches de ceux de la surface portante, surtout pour les ailes en fleches, les écoulements
vrillés ou les voilures a faible allongement. Une solution simple pour I'application d'une ligne
ortante du second ordre est de situer la ligne portante elle méme au premier quart de corde et

a ligne des points de calcul aux trois quart de corde.
Existence éventuelle de différents types de vorticité inclus dans le sillage du rotor (dont
dépend le modéele de sillage) : La variation azimutale produit une vorticité émise radialement
: les lignes de vorticité seront plutdt paralleles a la pale; Cette hypothése est valable pour les
hélicopteres en vol d'avancement ou pour les hélices en incidence mais n'est pas a retenir pour
notre étude. La variation radiale de circulation produit une vorticité parallele a la ligne de
courant qui quitte le profil. Cette vorticité émise parallélement est proportionnelle a la dérivée
derl sur la pale. Le probleme tourbillonnaire posé par les voilures tournantes est le tres fort
gradient de circulation en téte de pale, en prenant en compte le fait que la portance est au
maximum en téte de pale a cause de la pression dynamique importante a ce niveau. Ainsi, la
vorticité émise est maximale du c6té extérieur de la nappe, qui s'enroule rapidement pour
donner un équivalent de tourbillon de téte de pale. L'intensité de ce tourbillon est équivalente
a toute l'intensité de la nappe interne, avec un signe oppose.
fL%ltourbillon de moyeu est plus faible et plus diffus puisque le gradient de circulation est plus
aible.
Modele de discrétisation de la nappe interne :
La nappe interne non-uniforme peut étre basée sur 3 types d'hypothéses :

- Un modéle rigide sans distorsion

- Un modéle rigide a forme expérimentale

- Un modéele de nappe libre en équilibre
La nappe interne caractérisée par la vorticité radiale et longitudinale, peut étre modélisée par
un maillage tourbillonnaire. Dans notre cas ou la vorticité radiale est négligée, on retient un
ensemble de laniéres tourbillonnaires se détachant du bord de fuite. Quelquefois la vorticité de
la nappe peut étre négligée si les gradients de circulation sont rejetés aux extrémités.
Pour un modele de nappe libre, la charge induite est tres sensible a la séparation entre les
nappes des différentes pales. Il faut donc prendre en compte les phénoménes d'auto-induction
du silla?e surtout pour les tourbillons d'extrémité. On prévoira alors un noyau de viscosité
artificielle non pour représenter un effet physique mais pour éviter les problemes de
singularités entre les nappes des différentes pales.
Un probléme particulier est posé par l'intégration sur la nappe : La géométrie hélicoidale de
base ne permet pas de calculer les intégrales analytiguement méme sans distorsion. On ne
peut utiliser une intégration numeérique directe a cause des grandes variations de l'intégrale qui
nécessitent des pas tres réduits pour la précision. Alors le sillaﬂe est discrétisé par un jeu
d'éléments discrets, en intégrant la loi de Biot et savart sur chacun des éléments, et en
sommant les influences de chacun des éléments.
Modele de discrétisation du tourbillon de téte de pale :
Le tourbillon de téte de pale peut étre modélisé a part par un ensemble de segments
tourbillonnaires, en incluant un certain noyau de tourbillon. Cette solution semble retenue
dans les modélisations de nappe de pales d'hélicoptéres ; Par contre, les nappes retenues dans
le cas des voilures tournantes du type hélice est une nappe compléte, avec plusieurs lanieres
d'intensités différentes ; la laniére d'extrémité caractérisant la téte de pale présente simplement
une intensité de circulation plus importante a cause du gradient de circulation sur la pale.
L'enroulement de la nappe est un autre probléme issu de la mise en équilibre.

2.2.2 Reésultats théoriques généraux sur la mise en fleche

Dans une conférence dispensée en mai 1982 a lInstitut de Mécanique des fluides Von

Karman, J Sullivan (14) présenta un document portant sur les performances propulsives et

acoustiques des hélices , intitulé "advanced theoretical treatments of proFeIIer aerodynamics".

Il'y est fait un resumé des différentes théories des hélices, et en particulier sont présentés les
résultats d’'une étude de mise en fleche portant sur trois hélices, definies en figure 2-2 :
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Les parametres d'avancement sont plus importants que dans notre étude, mais on peut noter :
-la repartition radiale de charge directement fonction du niveau de fleche (figure 2-3

-la diminution du coefficient de poussée global fonction directe de la mise en fleche, et donc
plus marquée pour I'hélice fléchée a 64 % de la pale,

- le gain de rendement de deux points apporté par la mise en fleche, avantage qui cependant
diminue pour les trés hauts parameétres d'avancement.

Paru dans le AIAA 22nd Aerospace Sciences Meeting, BW McCormick (15) présenta une
aBpllcatlon de la théorie tourbillonnaire a I'étude des hélices en fleches optimisées. Le premier
objectif de cette publication était de rechercher dans le détail I'application de la théorie
tourbillonnaire a la conception et a I'analyse des hélices en fleche, ainsi que de poser les bases
d'une condition optimum comparable a la condition de Betz pour les hélices conventionnelles.

Rappelons la condition de Betz : le pas de chaque laniére tourbillonnaire doit étre une
constante, le systéme tourbillonnaire se translatant a travers le fluide a la vitesse d'impact de
Wo. La vitesse induite résultante est normale a la nappe tourbillonnaire.

Cette condition de normalité lie les composantes axiale et tangentielle de la vitesse induite, en
supposant que la vitesse radiale n'est pas concernée en l'absence d'enroulement de nappe.

La puissance délivrée par I'nélice est évaluée en recherchant les conditions dans le sillage
pleinement développé, en fin du processus de contraction de nappe.

En raisonnant sur la répartition de circulation en envergure, McCormick montre que le
rendement local, c’est-a-dire le rapport de l'incrément de puissance propulsive utile sur
I'incrément de puissance absorbée, méme pour une hélice en fleche, doit étre indépendant du
rayon, c’'est-a-dire étre constant. L'optimum de circulation correspond a l'optimum du
fonctionnement de chacun des profils.
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V47
an= om = Clte
L'équation de définition du rendement local est alors développée pour les hélices en fleche,
dans lesquelles la vitesse induite tangentielle est liée a la vitesse induite radiale par la tangente
a l'angle de fleche local.

_vOe-w) _ vouor,
T="w+ym T erqvrviar,
avec v, Uawll Larg;

Le pas de sillage est exprimé au premier ordre comme
le pas d'une heélice droite, modifié par un facteur
déependant de I'angle de fléche.

7 ;

pZZHDQV [ 1 ]
7 %+tha/vs)2 0
omqv+v) 0

Si la déviation tangentielle est faible, et si I'effet de
fleche est faible, les conclusions de pas constant
valable pour I'hélice droite sont étendues a I'hélice en

fldche. p= ZITEQL

Le deuxiéme objectif de cette publication de McCormick prend appui sur la théorie de
Goldstein. Goldstein avait déterminé des solutions exactes de I'écoulement potentiel généré
Par_ un héloicoide infini, en résolvant I'équation de Laplate=0, avec des conditions aux

imites imposant un débit nul a travers la nappe hélicoidale, et des vitesses qui tendent vers 0 a
I'infini aval. Goldstein a résolu le probleme de l'intégration par l'intermédiaire d'une fonction

Kk (kappa), ce qui permet de calculer la vitesse induite tangentielle par I'équation :

__B(n)
YT Anl k(r)

Dans le cas général des parametres d'avancement quelconques, les fonetions
s'expriment pas en termes finis, mais s'obtiennent a partir de réseaux de courbes pré-établies
our chague nombre de pales. McCormick a eu I'ambition de calculer les vitesses induites et
es répartitions de circulation numériguement pour comparer aux résultats donnés par la
théorie de Goldstein, dans le cas de I'application aux hélices en fleche. Il obtient d'abord une

relation entre les composantes axiales et tangentielles de la vitesse induite :

/

1
1
, : ﬂ+nFE)}<D/va:X w\r}\6
o Qr  Zror 1+
1
1
1

Wo ~

avec

-W, W, , v Vitesses induites réelles

-W, La vitesse induite axiale qu'aurait la

méme nappe non déviee tangentiellement.

Le probleme se réduit a determiner la

distribution radiale de circulation sur la

pale dans les conditions d'optimum. Cette

circulation a été determinée en remplacant
o la napr)e réelle par un ensemble de lanieres
infinie ament tourbillonnaires  d'intensité  élémentaire
variable. La détermination des vitesses
induites par la loi de Biot et Savart a éte
Or réalisée en intégrant numeériquement

V vitesse

résultant

V vitesse

les coefficients d'influence des laniéres tourbillonnaires sur six tours complets. Le systeme
obtenu permet de résoudre d'abord les intensités de circulation de chaque laniere puis les
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vitesses induites.
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Conclusion : Les résultats, validés d'abord sur une hélice droite, montrent une légére
amplification des facteurs(; ) aux faibles parameétres d'avancement et une circulation liée sur

la pale augmentée au niveau de la fleche. Ce résultat semble contradictoire avec le précédent,
la mise en fleche diminuant la composante normale au profil et donc la circulation.

L'approche par intégration numérique reste dans le cadre de cette étude la solution la plus
rationnelle sans faire appel a des coefficients tres utiles avant I'essor de I'outil numérique.

2.2.3 Résultats bibliographiques sur approche expérimentale

Les publications ayant pour sujet la caractérisation du sillage des voilures tournantes ont
souvent comme sujet le probleme de I'hélicoptére en vol ascensionnel et en vol d'avancement.
Certaines caractéristiques communes se retrouvant dans ce dernier cas avec le vol des drones,
nous avons retenu quelques-unes des tres nombreuses publications. Le theme prioritaire
concerne le sillage et sa forme générale, quelquefois I'écoulement directement sur la pale. Une
extension de notre recherche aux travaux plus fondamentaux menés sur le probleme de la
formation et la destruction des tourbillons a été nécessaire pour mieux comprendre ces
processus.

2.2.3.1 Approche par visualisation

-Les travaux de Jacques Valensi (16) constituent en France la premiéere référence (1935)
ayant réalisé la visualisation par jet de fumée du sillage d'une hélice bipale et tripale dans des
conditions de fonctionnement classique. La présence de tourbillon de contournement de bout
de pale est mise en évidence ainsi que la forme générale des lignes d'émission. Plus tard, cette
meéthode sera couramment reprise, avec des variantes dans la position des buses d'émission.
-Nous avons déja cite l'analyse de A. J. Landgrebe realisee a 'UARL (United Aircraft
Research Laboratories- East Hartford-Connecticut USA) (17) dont la modélisation proposée
pour le sillage est composée d'une part d'un fort tourbillon d'extrémité de pale, et d'autre part
d'une surface réglée constituant une nappe hélicoidale de pas évolutif vers I'écoulement aval.
Pour valider cette modélisation, des essais utilisant I'émission de fumée en amont de la pale
ont été réalisés, dans lesquels plusieurs stations d'émission sont proposeées ; les filets de
fumées périphériques donnent un apercu du tourbillon périphérique, et ceux qui sont injectés
en milieu de pale présentent des zones de hachures, représentant la nappe elle méme.

Au total, la méthode de visualisation par filets de fumées s'est revélée efficace pour
déterminer des géometries de sillage, y compris dans les zones de la nappe interne. Notons
gue larticle fait aussi référence a une méthode plus sophistiquée de visualisation
tridimensionnelle par holographie laser qui semble exploitable pour une meilleure
compréhension des phénomenes tridimensionnels en utilisant le phénomene de condensation
de vapeur d'eau dans le sillage. Ce type de méthode de visualisation est tres difficile a mettre
en ceuvre et cette voie réclamant des compétences trés spécifiques ne sera pas approfondie.
L'objectif des travaux réalisés en soufflerie a 'UTRC (United Technologies Research Center ;
East Hartford USA) par I'équipe de J Simonich, D McCormick et R Hass (18) est I'analyse
visuelle de I'écoulement autour d’'une hélice propfan par emission de filet de fumée. Dans ce
cas, l'injection a lieu au niveau du rotor, et I'éjection du filet se fait au niveau de la téte de pale
en rotation couplée avec une tranche laser. Parallelement, I'écoulement sur la pale elle méme,
d'allongement tres faible et fortement chargée, est visualisé par film d'huile et par un maillage
complet de fils fluorescents. Les fils ont eté moins sensibles aux forces centrifuges et plus
faciles a interpréter. Cette publication a permis de mettre en relief un tourbillon de bord
d'attaque, de direction radiale, d'extension croissante avec le coefficient de puissance , et
diminuant légerement avec le rapport d'avance. Ce type de tourbillon ne sera certainement pas
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décelable sur des hélices tres faiblement chargées.

Utilisant la méethode d'injection de de fumée dans des peignes paralleles a l'axe du rotor, C.V.
Cook (19)a mené une étude compléete sur la caractérisation d'un tourbillon d'extrémité de
pale. Le rotor, modéle pleine échelle d'un rotor d’hélicoptére, est monté sur une tour en
position d'axe vertical et €jectant vers le haut pour limiter I'effet de sol. L'exploration a été
meneée sur différents azimuts, (de 70° a 380°) et pour plusieurs cas de charge. Le filet de
fumée est généré par un simple systeme de signal de détresse en mini-container pressurisé.
Plusieurs images résultantes relevées séquentiellement (avec déphasage par rapport au rotor)
sur de simples photographies, montrent des résultats tres intéressants sur le tourbillon. En plus
de la simplicité de la méthode de visualisation, cette publication est intéressante par le modele
de tourbillon propose, et I'analyse d'une trace d'un de ces tourbillons, relevée au film chaud,
dont nous nous inspirerons pour nos propres relevés.

Il faut noter les travaux de DT Owen et D.W. Hurst (20), de 'université de Southampton, pour
la méthode de visualisation retenue visant & découvrir des zones de séparations ou de
transition de couches limites sur des pales, en déposant une couche de cristal liquide sur la
surface de la pale. Ce cristal réfléchit la lumiére sélectivement et ainsi différentes couleurs
sont visibles, indiquant par exemple des gradients de températures liés au propriétés de
transferts de chaleur et donc a I'écoulement local.

Une des méthodes les plus utilisées en aérodynamique stationnaire est I'ombroscopie : cette
méthode est basée sur la présence d'un gradient de densité au niveau du tourbillon qui
diffracte le faisceau de lumiéere incidente en produisant une image sur un écran, spécialement
traité pour amplifier la réflexion. J.G. Leishmann et A. Bagai (21) ont ainsi visualisé le sillage
d'un rotor d'hélicoptére isolé et en interaction avec le fuselage ; Les mesures quantitatives ont
été réalisées a partir d'enregistrements vidéo, en repérant les positions des tourbillons pour
chaque azimut sur des arréts sur images. Ce travail a ainsi mis en évidence les différences de
comportement du sillage d'un rotor en vol stationnaire et en vol d'avancement, le vol
stationnaire montrant l'influence du sillage du rotor dans le sens axial. Les auteurs insistent
sur les effets spécifiques au type de mouvement d’une pale en avancement latéral, comme
I'effet de retour du sillage peu apres le bord d'attaque, explicable par la présence des
tourbillons émis précédemment. Il faut signaler I'estimation de la valeur de la circulation
d'apres la taille de limage tourbillonnaire, ainsi que celle de la dimension du noyau
tourbillonnaire, évaluée a 2 % de la corde : ces valeurs sont comparables aux résultats d'un
modele de tourbillon proposé par Scully. Les auteurs sont réservés pour l'utilisation de
I'ombroscopie pour les sillages lointains, car la diffusion naturelle et la dissipation visqueuse
diminuent les vitesses périphériques et donc les gradients de densité.

Un montage équivalent utilisant 'ombroscopie a été utilisé par une équipe J. Haertig, F .
Albe, Ch. Johe, et P. Gnemmi (28 I'l.S.L pour visualiser le sillage des pales du rotor ISL.

Le flash et la caméra sont synchronisés avec le rotor, et les coordonnées du tourbillon sont
déduites d'une moyenne de huit images. La comparaison calcul expérience est satisfaisante,
pour un azimut limité a 540 °.

Dans les autres méthodes de visualisation optique se trouvent les simulations en tunnel
hydrodynamique : on peut ainsi visualiser le sillage par injection de bulles d'air en sommet de
pale. Les principes généraux peuvent étres obtenus mais I'éloignement des conditions de
compressibilité locale ne permet pas d'analyse quantitative. Des travaux de visualisation sur
des écoulements correspondant a différentes configurations d'hélices Propfan (quatre et huit
pales, hélices simples et contrarotatives) ont ainsi été réalises a 'ONERA par H.28)erle (

Les visualisations de grande qualité revélent la structure et la taille de la séparation sur
I'extrados des pales, la formation de la trajectoire hélicoidale des tourbillons de bout de pale,
ainsi que leur variation en fonction du rapport d'avance et du nombre de Reynolds dont
I'influence semble plus limitée.

2.2.3.2 Approche expérimentale en vélocimétrie stationnaire

Notre recherche porte sur tout type d'investigation expérimentale permettant de caractériser le
sillage d'une hélice, et nous présenterons des résultats de mesures en sondes 5 trous, en
anémométrie laser et en anémomeétrie film chauds. La P.l.V n'étant encore qu’en voie de
développement n'a pas encore été utilisée pour I'analyse des sillages d'hélices.

Une premiere publication de Ingemar Samuelson ﬁ24) eut pour objet I'étude du champ des
vitesses et des effets d'interactions voilure et nacelle sur une maquette basse vitesse d'hélice
d'avion commuter pour un cas de forte charge0,25,y=0,7, ett =0,23.

Pour cela, deux types de mesures ont été effectuées : la mesure des efforts globaux par une
balance a jauge de contraintes et celle des vecteurs vitesses stationnaires par sondes de
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pressions totales a 5 trous. Ces sondes de pression doivent étre étalonnées en direction en
faisant varier les parametres d'angles d'incidence et dedaeefi pour reconstituer une

matrice d'influence directionnelle sur les valeurs des pressions différentielles verticales et
horizontales. La donnée des valeurs de P\@lgiica €t APhorizonta PErMet de reconstituer le
module et la direction du vecteur vitesse stationnaire dans le repére absolu.

Pour l'analyse du sillage, d'importants gradients de pression et de vitesses ont été
soulignés surtout aux limites du souffle, avec un effet de giration résiduelle trés important
méme apres la voilure. Le gain de pression totale Pi est similaire a la loi de charge en
envergure.

Static pressure

Parmi les nombreuses figures

proposées dans cette publication, nous Total pressure
présentons en figure 2-6 I'évolution radiale 5 "8
des pressions totales et statiques pour

H —_ r/Re /R
quatre plans du domaine aval (de x/R= r/ke
0,14 a x/R=3,2): On observe pour ces

quatre plans la conservation de la pression
totale et [I'évolution en diminution du 12
coefficient Cp de pression dynamique. }
APt/qo V Cp

Figure 2-6
On observe aussi en figure 2-7 I'évolution des composantes de vitesses stationnaires du
moyeu a la téte de pale pour une configuration de nacelle axisymétriqgue sans voilure dans le
plan proche de la pale. On remarque en particulier :

gL:p%in.r.q VELDCITY COMPONENTS -Un gain de composante axiale croissant
. _ . jusqu'a 50 % de Vo a 0,7R, sur les profils les
Y @ fux—u0) AU0 plus charges de la pale,
VU0 = & utsul Swirl -une composante radiale évoluant de 15% a -
L s fad 15 % de Vo qui montre un effet de divergence
— du tourbillon de moyeu, par centrifugation, et
0.5 : 10 un effet de contraction en téte de pale
_ﬂ Une composante tangentielle de 38% a 10 %
T el % de Vo : la déflexion de I'écoulement, relevée
= ‘,..F" S - aussi a travers l'angle de giration (swirl) trés
), h | sensible au niveau du moyeu s'atténue en téte
J Y de pale.
Ly 2 On peut ainsi tracer le chamf) des vitesses
o g e L. . moyens stationnaire dans un plan azimutal ou
H'*-L el dans un plan tranversal, qui montre bien
L "‘-.j'“"df"-: -2 (figure 2-8) la limite du souffle et la répartition
de charge en envergure.
- = —E
0.0 0.5 1.0 1.5
Figure 2-7
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SLIPSTREAM VELOCITY VECTORS Cette recongtitution du champ des vitesses a
xial Tangential éte validée par comparaison des coefficients
Frdial Radial de puissance et de poussée calculés a partir du

r/Rp r/Rp champ des vitesses et relevés

expérimentalement.

L’auteur conclu a une forte influence de la

forme de la nacelle sur I'écoulement aval de

I'nélice tractive, et une faible influence de la

voilure soufflée.

R Cette méthode est donc intéressante d'un point
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en forte charge. Mais elle est limitée par
l'influence trés importante des tourbillons
d'extrémité de pale qui ne sont
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Figure 2-8
naturellement pas pris en compte par les sondes de pression. L'évaluation du taux de
contraction de sillage a 92 % semble imprécise et un peu trop réduite.
Nous trouvons ainsi dans I'étude bibliographique plusieurs publications orientées vers les
mesures globales stationnaires. Citons encore une étude entreprise en 88 par Neal J Pfeiffer
(25) du champ de I'écoulement sur le disque hélice, en configuration d'hélice propulsive ou le
champ moyen de vitesse a été analysée par sondes directionnelles de pressions totales a 5
trous. Seul un champ global orienté vers les effets d'interactions a été déterminé. Les resultats
de cette publication orientés vers les problemes d'interaction, et vers la mécanique du vol de
ce type d'avion sont moins détaillés que le précédent et confirment les limites de ce type
d'investigation en sondes stationnaires si notre propos est une étude plus fondamentale des
enroulements tourbillonnaires.
Notre recherche s'orientera donc plus particulierement vers les mesures purement
instationnaires qui puissent corréler les résultats des modéles théoriques :
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2.2.3.3 Approche expérimentale en Anémométrie LDA

Une étude portant sur une hélice 6 pales, menée par JW Kooi et WB de Wolf (26) au NLR
Amsterdam, est basée sur l'utilisation en parallele de deux méthodologies instationnaires,
I'anémomeétrie laser Doppler et l'anémométrie laser bipoint, complétée par des relevés de
sondes de pressions a 5 trous.
Les résultats des deux méthodes laser se confirment mutuellement a moins de 1 m/s ; par
contre, en accord avec les conclusions précédentes, les résultats de sondes 5 trous sont
impreécis : l'angle de giration a éte sous estimé par la sonde, et les résultats intéegrés sur les
goefficients de poussee et de puissance confirment la sous-estimation des résultats de sondes a
trous.
L'ensemble a été recoupé par une méthode de ligne portante : les validations effectuées sur les
distributions de vitesses de pale a pale calculées théoriguement donnent une bonne corrélation
en anémomeétrie laser. De méme, les performances globales semblent bien se recouper, et la
répétitivité des mesures de couple et de puissance est inférieure a 2%.
Outre l'analyse du sillage instationnaire, cette publication est intéressante car les auteurs ont
voulu comparer leurs résultats avec une étude théorique en ligne portante. Nous présentons
comme exemple en figure 9 et 10 les distributions de vitesse dans le plan proche du domaine
aval (x/D=0.8) au rayon caractéristique a 0,7R pour les deux composantes axiales et
tangentielles. La ligne portante redonne I'ensemble de la fluctuation globale avec un trés bon
recoupement mais ne restitue pas du tout le passage du sillage que les auteurs appellent
"visqueux" du tourbillon.

R LFATA
O AVERAGE LDA
— —— THEORY

v RPM : 6000

T

{mss)

30 |- -

— g — LFATA
60 | O AVERAGE LDA 4
— = —  THEORY

RPM : 1000

SIDE VIEW
s SE SIDE VIEW
A - V—o
50 |- - 10 T~ — _ 1
r=0.7R
r<0.7R

40 ! 1 1 1 o | 1 l {

(] 20 40 60 80 100 0 20 40 60 80~ 100
BLADE PITCH {PERCENT]

Figure 2-9 Figure 2-10

En juin 83, J Lepicovsky and WA Bell (27) ont voulu mettre au point une méthode
d'investigation expérimentale du sillage d'une hélice bipale en utilisant un vélocimeétre laser
bi-composante. Les auteurs présentent ainsi les distributions de vitesses moyennes de pale a
pale ainsi que les niveaux de turbulence dans le domaine.

L'hélice de diamétre 330 mm, essayée a 4250 tr/mn et au point fixe, présente un nombre de
Mach de téte de pale de 0,215, donc tres loin du domaine critique de notre étude. Cependant,
la problématique expérimentale proposée est utile pour mettre en place les campagnes d'essai
de notre étude.

Deux types de résultats sont présentés pour 3 composantes de vitesses :

Le premier type montre les composantes moyennes de vitesses.

On présente d'abord en figure 11 I'exploration du domaine axial entourant I'hélice, réalisée au
rayon caractéristique de 0,7R . Cette exploration fait ressortir les éléments suivants :
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Y/R (2/R) = 0.633 Une composante de vitesse induite axiae
s oRIAL VELOOITY , répartie pour moitié entre le domaine amont et
$2°°°°0045, le domaine aval, mais dont le maximum est
co . . .
ok P | atteint vers 0,1D dans le domaine aval, ce qui

est contraire a la théorie de I'écoulement

, , moyen, qui devrait montrer une acceélération
RADIAL VELOCITY continue jusque dans le domaine lointain,

' j ' Une composante de vitesse induite radiale

négative autour du plan d'hélice, montrant la

o
ooo°°°°

=3

R/Vsre V/lr

s T o 00 1 contraction du souffle de I'hnélice dans ce niveau
= 0 @ ® de rayon, .
L O e Y ; Une déflexion tangentielle constante dans tout
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Figure 2-11
L'exploration en composante moyenne X/b = -0.052 X/D = 0.009
ensuite effectuée dans la direction radi AXIAL VELOCITY
pour deux plans caractéristiques entouran N ' ’ '
plan de rotation (figure 12). Dans ce cas, L] SN it é 1
peut retenir les caractéristiques suivantes : i %o, 1t e |
La composante de vitesse axiale est n S | o?
dans le sillage du moyeu, et continme  *°f g ] ]
croissante  jusque dans les zor - .0° 17  cooo 1
tourbillonnaires de téte de pale. o P . :

La composante radiale est trés négative ¢ .
la zone de téte de pale, et cela méme dar
plan précédant la pale. L'effet de contract
est amorcé en amont de la pale. Ce
composante redevient positive au niveau
moyeu (effet d’éjection).

La composante tangentielle initiée au nive
du plan de rotation, (et nulle en amont)
répartie de facon homogéene sur tol
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Figure 2-12
Nous présentons aussi en figure 13 un deuxiéme type de résultat de vitesse induite qui porte
sur les distributions azimutales des composantes axiales et tangentielles de vitesses dans
plusieurs plans du domaine amont et aval proches du plan de rotation :
Il s'agit donc de la trace instantanée des composantes de vitesses, le signal ayant été traité en
moyenne de phase.
On note :
-La forme de la trace du tourbillon de téte de pale, en composante axiale mais aussi en
composante tangentielle classique du passage du tourbillon,
-L'évolution de cette trace qui s'atténue en intensité et se diffuse dans la direction
azimutale dans les plans plus éloignés de la pale,
-Sur ce type de profil de vitesse, lorsque la discrétisation a été suffisante, il est possible de
reconstituer le noyau du tourbillon et de corréler avec un modeéle de tourbillon visqueux.

T
ol 000000% ]

0.1 0.2

Enfin_en 1986, une publication annexe deexpérimentales sur trois  configurations
RM Sundar et JP Sullivan (28) présental’'hélices en simple rotation dotées de proplets
les résultats d'investigationsou de pale doubles. Les résultats méritent
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d'étre cités car ils montrent une
amélioration du rendement apportée pa
l'utilisation d'un systeme qui limitent le
tourbillon de téte de pale en se rapprochar
des rendements d'hélices carénees. Cef
option est cependant plutot utilisable dan:
les hélices a forte charge et régime modér
et serait mal adaptée a des hélice
transsoniques en téte de pale.
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2.2.3.4 Approche expérimentale en anémomeétrie films chauds :

L’'anémométrie au film chaud est une méthode de mesure de la vitesse instantanée de
I'écoulement, qui sera présenté ultérieurement dans un chapitre spécifique. Il faut retenir tout
d’'abord que c’est une mesure intrusive, donc difficile a mettre en ceuvre dans le sillage d'une
hélice sans perturber I'écoulement. Des montages en dard sont cependant possibles et
quelgques essais ont été realisés.

Une deuxiéme caractéristique est la capacité du film a prendre des mesures exactement dans
le point visé, et en particulier dans les zones de noyaux tourbillonnaires peu accessibles aux
particules d'ensemencement nécessaires pour la vélocimétrie LDA

Enfin, la possibilité de mesurer précisément le niveau de turbulence peut aussi étre un atout.
Daniel Favier (8) en novembre 73, avait déja utilisé pour sa thése de doctorat de spécialité la
vélocimétrie film chaud dont toutes les planches étaient présentées dans le deuxieme tome.
Dans une publication de I'MFM, D Favier et C Maresca (29), faisant la synthese de travaux
antérieurs, montrent des mesures en anémomeétrie thermique de méme type prises en aval
d’une I'nélice Marquis d’avion commuter.

La solution retenue est |'utilisation d'une sonde bidimensionnelle, avec reprise des mémes
points dans deux plans différents permettant de reconstituer les 3 composantes (axiale radiale
et tangentielle). La publication presentait globalement la validation du modele de calcul de
sillage ﬁroposé ar I''MFM, avec information sur le taux de convergence et sur le pas de la
nappe helicoidale déja présentée en amont. Sur le graphe présente, on distingue tres bien en
composante axiale le passage du tourbillon donnant des traces transversales tres pointues.

Qo= 23
Y =0,44

2,/R = 0,221
f/R=0,93
4’1 ped 72.

Figure 2-14

Cependant, I'exploitation de fichier de données de types traces temporelles conserve un cote
assez qualitatif. En particulier, nous n‘avons pas trouvé de comparaisons complétes entre des
traces temporelles expérimentales et des résultats données par la ligne portante. L'exploitation
des codes CFD incluant les caractéristiques instationnaires, et de viscosité permettra dans un
proche avenir de tels types de comparaisons.
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2.2.3.5 Bibliographie sur tourbillon

Une des questions importantes se posant sur la modeélisation de la nappe sera la caractérisation
du tourbillon, essentiellement forme par I'enroulement de la nappe. Dans la synthese réalisée
par Wayne Johnson déja cité antérieurement, quelques éléments de bases sont présentes :

Pour un tourbillon potentiel, sans épaisseur, la vitesse en un point est inversement
proportionnelle a la distance qui sépare le point du tourbNloar/2nr, ou I est une
fraction du tourbillon lié. Sur la singularité, la vitesse est infinie. Un tourbillon potentiel ne
présente pas de noyau.

Un des modeles les plus simples de tube
tourbillonnaire est le modele de "Rankine"

qui produit un corps solide en rotation a

_ Tourbillon potentiel lintérieur du rayon « La distribution de
A Vitesse vitesse a lintérieur du noyau est alors
Tourbillon Rankine linéaire.

Toutes les mesures de distribution de
vitesses autour du tourbillon de téte de
pale montrent que la vitesse tangentielle
maximum est beaucoup plus petite que

Tourbillon Réel

Vinax =7/2M.,  indiquant  qu'une
fraction tres importante de la circulation
temps  est a I'extérieur du noyau.

Noyau du tourbillon

Par conséquent, une vorticité distribuée est beaucoup plus réaliste. Pour un tube de vorticité
étalée, la loi de circulation peut étre du tyg¢r® +r. de telle sorte que la moitié de la
vorticité est en dehors du noyau. Avec ce noyau, la vitesse tangentielle maximale est de

Vmax = F/2ﬂrC

- Dans un document de Novembre 75, M.E. Davies (30), étudiant la formation des tourbillons
en aval des corps non-profilés, propose un modele permettant une bonne représentation du
tourbillon. Dans le modeéle de base, la vitesse est nulle au centre du noyau tourbillonnaire et
atteint son maximum au rayon du noyau, Ro. Les tourbillons sont décrits completement par
leur circulation et le rayon du noyau. Ainsi, le tourbillon visqueux produit une vitesse

tangentielle Uo = (r/2nr)[1' (12601Ry) ]
Citd 26.I [ - 2
et une vorticité autour du centre : w = (_lT[R > )[e( 126(r/Ro) ]

Dans notre cas, il est intéressant de retenir 'idée de ce modele trés simple basé sur un profil
tourbillonnaire visqueux. Pour les études de M.E. Davies, le modele de base est complété par
l'addition d'une couche de cisaillement moyen, et le modele complet recoupe bien les résultats
expérimentaux dans le cas de ces corps non profilés stationnaires ou oscillants.

- Une étude similaire menée en Ecosse par B.J. Armstrong et F.H. Barnes (31), dont I'objectif
était de comparer la structure du sillage derriere un cylindre circulaire en écoulement stable et
en écoulement perturbé ont permis de confirmer la validité du modéle de Davies.

Toujours dans les études portant sur la circulation émise en aval des cylindres, les mémes
auteurs B.J. Armstrong et F.H. Barnes supposent que la circulation émise en aval du corps
dans la couche de cisaillement détachée au point de séparation est donnedJpagstola

vitesse sur le coté de la couche limite au point de séparation. Il faut noter de plus que toute la
circulation ne subsiste pas apres la formation du tourbillon, et une part importante est effacée
dans le sillage proche. L'essentiel du probleme sera d'évaluer la vorticité détruite au cours de
la formation du tourbillon.
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Dans une publication déja présentée au titre des visualisations, C.V Cook s’est

Particuliérement intéressé au probléme de la caractérisation du tourbillon. Utilisant un simple
ilm chaud monodimensionnel, il a cherché a caractériser (figure 15) une trace tourbillonnaire
montrant le détail du noyau de vorticité constante, et la région périphérique offrant une loi de
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L'auteur montre aussi dans cette
publication que la circulation croit avec la

e charge de I'nélice ainsi que le diameétre du
T tourbillon (figure 2-16).
T Enfin, pour une charge donnée, le noyau
évolue lui aussi en grandissant avec l'age
du tourbillon et 'amplitude créte a créte
des traces de \vitesses, dabord
sensiblement constante, diminuent ensuite
avec I'age du tourbillon. .

N , . , Pour ces fortes charges, I'exploration du

etane Lorome sillage a été limitée a un tour.
Figure 2-16

Les informations bibliographiques collectées sur le theme du sillage de rotors ne faisaient pas
références au protocole de destruction et de coalescence. Nous avons donc étendu notre
recherche hors du domaine des voilures tournantes dans des themes voisins : I'analyse des
processus de formation puis de destruction du systeme tourbillonnaire situé en aval des corps
cylindrigues dans un champ d'écoulement, systemes connus sous le nom d'allées de Karman,
utilisés en particulier dans la débimétrie.

- Dans une publication de I'université de Californie a Berkeley, J.A.C. Humphrey et S. Li (32)
ont décrit le processus d'étirement, d'association et de destruction des structures
tourbillonnaires dans des écoulements confinés a contre-courant. L'étude montre clairement
I'évolution de structures bidimensionnelles en point-selles vers des structures complexes
tridimensionnelles composées de tourbillons appariés, processus que I'on peut attribuer a
I'inclinaison et a I'étirement de I'écoulement principal, de direction longitudinale, pour aboutir

a une vorticité transversale. Ce cas est completement différent du processus d'appariement de
tourbillons de méme direction que nous serons amenes a observer dans les sillages lointains
des hélices, mais aprées le contact des tourbillons successifs ou adverses, la similitude de
création des structures tridimensionnelles semble intéressante.

Nous retiendrons de ces informations la possibilité de modéliser ultérieurement assez
précisément le tourbillon mais ce travail n'est pas prioritaire dans la mise au point d'un code
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de ligne portante sur lequel beaucoup d'hypothéses simplificatrices sont effectuées d'un point
de vue des effets visqueux.

Conclusion

Les publications correspondant directement a notre sujet d'étude sur les hélices de drones sont
assez peu nombreuses car le domaine des hélices reste a la marge des autres études meneées
notamment dans le domaine des turbomachines. Mais on peut cependant conclure que le
schéma global du sillage d'une I'hélice est connu a priori a travers toutes les études
antérieures, méme si les mises en place de méthodes ont porté souvent sur des hélices
classiques ; notre attention se portera sur I'effet de la mise en fleche sur I'ensemble du sillage.
L'analyse en visualisation la plus simple sera une méthode de visualisation par fumée et
tomoscopie laser ; Un premier essai avec camera classique aboutira a une impasse; il faudra
utiliser une caméra rapide et intensifiée.

Les mesures au film chaud sont parfaitement envisageables, et la disponibilité d'une chaine
3D guidera notre premier choix. Par contre, nous n'‘avons pas retrouvé dans la littérature
d'informations sur [l'utilisation de sondes 3D pour l'analyse des sillages d'hélice ; Les
informations spécifiques sur l'utilisation de la sonde et le dépouillement des résultats ont fait
I'objet de publications dont la breve analyse est présentée en annexe 4.

Sur les mesures de type veélocimétrie Doppler Laser, I'analyse du chamlo des vitesses est
parfaitement possible. Cette méthode pourra donc étre aussi envisagee et la campagne d'essai
réalisée pour notre étude confirmera la faisabilité. L'analyse de la campagne d'esai mettra
aussi en relief les difficultés et la lourdeur de ce moyen de mesure lorsqu’'un champ complet
doit étre exploré en trois dimensions.

Enfin , 'analyse bibliographique a beaucoup orienté notre choix de méthode de ligne portante,
tant la réalité de l'existence d'une nappe tourbillonnaire générée par la voilure tournante
permet de modéliser de facon crédible I'écoulement autour de I'hélice, ceci a partir d'études
existantes, pour obtenir des résultats satisfaisants. Les hypothéses de base, et hotamment
l'utilisation des polaires de profils étendue a notre domaine d'étude transonique, limiteront la
gualité des résultats.
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3 ANALYSE EXPERIMENTALE DES PERFORMANCES

3.1 Moyensd’essais communs

3.1.1 Le banc d'essai d'hélices SUPAERO
Le banc d'essai d'hélices (présenté en photo N°1) est constitué des éléments suivants:

une source de puissance mécanique:

compose d'un moteur €electrique et de son variateur

Le moteur électrique, d'une puissance de 5.5 KW a 8000 tr/mn, permettant I'exploration du
domaine de vitesse de rotation jusqu'a la valeur limite de 10000 tr/mn, a été retenu comme
élément principal du banc d'essai. Il est complété par un variateur permettant I'asservissement
du fonctionnement a une vitesse de rotation fixée indépendamment de la charge imposée.

un équipement de mesure du couple et de la poussée:

Une balance bi-composante adaptée pour les essais de I'ensemble "moteur thermique hélice"
est intégrée au banc hélice. Le fonctionnement de cette balance a nécessité la création des
degrés de liberté nécessaires a travers les paliers sur lesquels repose I'ensemble du banc
d'essai. La balance elle méme est composée de jauges de contraintes, montées sur lames de
mesures; Les fonctions alimentations des jauges et conditionnement du signal de sortie sont
assurées a travers des amplificateurs conditionneurs ANS; Une phase d'étalonnage a vide est
nécessaire. Les informations de sortie des amplificateurs seront envoyées sur afficheurs et
parallélement disponibles en sorties 0-10 Volts.

Le banc est complété par les éléments composants la structure:

un _carénage en fibres composites
ermettant le refroidissement de
‘ensemble moteur,, simulant un nez, dtigure 3-1: Schéma du banc d'essai d'hélice
une zone de raccordement arriere de

fuselage avion.

deux bras horizontaux, encastrés au

niveau de la cellule moteur, et carénés Dyamométre
par un profil ClarkY constant en  bicomposantes

envergure de 30 cm de corde, simulant \
un début d'aile d'envergure infinie.

trois bras verticaux, carénés en NACA
pour diminuer leur influence sur le

domaine étudié, support de I'ensemble
I'ensemble moteur.

Un chassis support de I'ensemble
permettant la fixation de I'ensemble

dans la veine de soufflerie.

douilles et paliers (degré de
liberté axial et en rotation)

rénage

hélice

alimentation
électrique
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3.1.2 Lasimulation du point devoal

Le banc d'essai d'hélices est fixé dans la soufflerie S4 du Centre d'Essais
Aéronautiques de Toulouse, qui dispose d'une veine libre elliptique de 3 m sur 2 m et qui
permet d'explorer un domaine de vol de 0 a 40 m/s..

1m

photo 2: Le banc d'essai dans |la soufflerie S4 du CEAT
Vue amont du banc et de laveine

photo 1: Le banc d'essai d'hélice

Le banc d'essai est mis en place dans la
soufflerie par lintermédiaire d'une
poutre de liaison sur la balance Md

propre a la soufflerie. L'axe de I'hélic d B | e I
est alors a 0,35 m de l'axe du diverge N Eoees a1 s B Y SRS
le plan de rotation étant & 0,8 m e

amont de la section d'entrée du cof '

photo 3 : Le banc d'essai dans la soufflerie $4 du CEAT
Vue aval du banc doté de I'hélice BA710.

Les moyens d'essais présentés sont complétés par un ensemble de moyens de mesures
spécifiques de la méthode utilisée :

Une caméra vidéonumérique rapide et un moyen d'ensemencement en jet de fumée pour les
visualisations

Une chaine anémomeétrique a 3 voies, un ensemble de déplacement de sonde et un micro-
ordinateur doté de cartes d'acquisition et de pilotage rapides pour la campagne d'essai a films
chauds et la campagne d'essai de performances.

Une chaine a vélocimétrie doppler laser bidimensionnelle et un systéme d'ensemencement
pour la campagne LDA.

Chacun de ces moyens de mesure sera présenté en amont des résultats de campagne d'essai.
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3.2 Les hélices

Les hélices testées (réalisées par la société Halter), de profil générique Clark Y, ont été
optimisees en loi de calage en utilisant le programme LPC de 'ONERA. L'objectif étant la
gualification du sillage et des effets d'une mise en fleche, toutes les hélices essayées ont méme
loi de corde et méme loi de vrillage ; Seule differe donc la position des points caractérisant la
ligne Fr:ortante. Quatre hélices ont été qualifiees au cours de la campagne:

-une hélice a ligne portante droite BA 000 : la ligne portante, située classiquement en quart de
corde a partir du bord d'attaque, est donc rectiligne et servira d'axe de référence pour les
autres hélices.

-une hélice en fleche répartie sur la pale BA420 : la mise en fleche de la ligne portante a été
effectuée par application d'un polynébme de degré 4, suivie d'un recentrage de 20 degrés pour
equilibrer la pale.

-une hélice en fleche BA710 : Le méme processus de mise en fleche avec un polynéme de
degré 7 qui impose une fleche plutét vers ['extrémité de pale, et un recentrage de 10 degrés.
-une hélice en fleche inversée d'extrémité de pale : BASaul. Cette hélice a une ligne portante
symétrique de I'hélice BA710 par rapport a I'axe de référence.

Le detail des fichiers de définition caractéristiques de la géométrie de chacune des hélices est
joint en annexe en fin de document.
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photo 4: Les différentes hélices en vue amont photo 5: Les différentes hélices en vue aval

3.3 Moyens de mesure des performances

moyens de mesures propres a la soufflerie :

Les caracteristiques du cas de vol sont disponibles sur le systeme d'acquisition de la
soufflerie. On peut ainsi relever:

-la pression dynamique (Pi-P) au niveau de deux sondes de type Pitot situées dans la veine,
-les valeurs de Po et Tio,

-les résultats de la balance dynamométrique qui supporte le "banc hélice". Elle est appelée
balance MDG, mais n'est pas bien adaptée au niveau de I'étendue de mesure. De plus, située
en bout de méat support de I'ensemble en essai, elle prendra en compte I'ensemble des efforts
résultants sur le banc SUPAERO, et les résultantes des efforts hélices seront donc obtenues
par soustraction.

moyens de mesures propres au banc d'essai :

-un dynamometre bi-composante interne au banc hélice permet de relever la composante
"couple” et la composante "poussée”, sans prise en compte des efforts exercés sur le carénage.
-un capteur de vitesse de rotation.

moyens de _mémorisation et de traitement de |'information :

Le pilotage, la mémorisation et le traitement des signaux disponibles a l'issue des essais sont
possibles en utilisant le logiciel LABVIEW disponible sur I'ensemble d'acquisition basé sur le
PowerMac 8100 du laboratoire Propulsion de 'lENSAE, ensemble doté de deux cartes :

-une carte d'acquisition raﬁ)ide . 4 signaux a fréquence élevee pour les transitoires

-une carte d'acquisition classique 16 voies permettant la mémorisation de toutes les autres
informations utiles, et donc en particulier les niveaux de couple et de poussée.

L'avantage est la compacité du systeme et sa mobilité.

3.4 Analyse des performances

3.4.1 Parametres caractéristiques du fonctionnement des hélices

La mission d'une hélice tractive ou |i)ro ulsive est de s'appuyer sur le fluide environnant pour
restituer une poussée : Pour cela, elle dispose au niveau du moyeu de la puissance fournie par
le moteur, sous la forme d'un couple tournant a une vitesse de rotation donnée.

La forme géometriqgue de I'hélice est le résultat d'un calcul d'optimisation fonction de la
mission ?w lui est demandée, en termes de poussée, a une vitesse d'avancement imposée. Ce
point de fonctionnement est le point nominal, ou point d'adaptation. Mais les missions réelles
peuvent étre multiples pour une méme hélice: on retrouvera des caractéristiques de décollage,
de montée et de croisiére, correspondant & des vitesses d'avancement et des régimes de
rotation différents.

Pour caractériser ces performances en fonction des différents parametres du vol, on utilise les
coefficients adimensionnels suivants:

_P
p.n%. D°
Ce coefficient donne la charge de I'hélice:
-tres faiblement chargée, 0,02 x<< 0,05

Coefficient de Puissance: X =

-faiblement chargée, 0,05 x< 0,2
-moyennement chargée 0,2 x<<0,4
-fortement chargée. 04 x <20

Notre étude, avec un coefficient de charge de 0,025 , sera du domaine des hélices trés
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faiblement chargées. _ o _
Figure 3-2: les différentes courbes du fonctionnement

_F
p.n?.D*
\Y%

Facteur d'avancementY = nD

Le rendement caractérise la capacité
I'helice a transformer I'énergie disponible $
l'arbre en puissance propulsive ut

_FV, Ty
C.w

Sur toute la plage de vitesse d'avancem
les performances de I'hélice se représenté®
de la fagon suivante: \ \
Ces courbes nous permettent €S

constatations suivantes :

-Le rendement d'une hélice, par définition est nul au point fixe. La qualité d'une hélice doit
cependant étre caractérisée en ce point qui précede le démarrage. On choisit alors d'exprimer
cette qualité avec le chiffre de mérite:

_z/
FM—J;ETX

Ce rendement présente un maximum pour une certaine vitesse d'avancement (correspondant
au point de definition). L'ensemble des profils constituant la pale de I'hélice sont alors
"attaqués" par un vecteur vitesse relative W dont l'incidence correspond au coefficient de
portance maximum du profil.

Les courbedl et x sont décroissantes ; la vitesse d'avancement "décharge” le moteur et la
poussée nette diminue. On peut le concevoir aisément en raisonnant en termes de différence
de quantité de mouvement entre I'entrée et la sortie du disque hélice.

Au dela d'une certaine vitesse d'avancement, la traction devient négative, une certaine
puissance étant toujours absorbée : I'hélice joue le rdle d'un frein.

Enfin, dans le domaine des trés hauts paramétres d'avancement, quand la vitesse axiale
incidente est trés élevée par rapport au régime de rotation, la puissance devient négative :
I'hélice n'absorbe plus d'énergie mais en fournit sur l'arbre moteur, qui fonctionne alors en
frein moteur. Avec une loi de vrillage adaptée, c'est le domaine des éoliennes.

Coefficient de Pousséd: =

=

=

N lw

Les performances des hélices retenues pour notre étude dans tout le domaine de vol seront
explorées dans la veine d'essai de la soufflerie S4 ; Il faut définir concrétement les différents
régimes et les différentes vitesses de soufflerie pour obtenir :

-le diagramme Poussée = fonction (vitesse Vo, régime N),

-le diagramme Puissance = fonction (vitesse Vo, regime N),

-le diagramme Rendement = fonction (vitesse Vo, regime N).

Les di%érents arametres régime et vitesse Vo retenus sont définis sur le diagramme suivant,
défini en variark)JIes réelles qui permettent dimposer les cas de fonctionnement au cours des
essais:
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Poussée (F en Newton)
Ciefﬁcient de pousséd Sans dimension)

Isovitesse de rotation
N (tr/mn)

Vitesse du vent Vo (m/s)

10 m/s 20 m/s 30 m/s 40 m/s > Coefficient d’avancemely

Chacun des points marqués sur le diagramme correspond donc a un double paramétrage
"vitesse d'air dans la veine soufflerie- vitesse de rotation du moteur" .

Nous comparerons le diagramme obtenu pour les quatre hélices retenues.
En chacun des points d'essais, nous calculerons les rendements réels, qui prennent en compte
I'ensemble des effets induits et des effets de frottement. Nous comparerons les rendements et
les écarts de rendements qu’induit la mise en fleche, a parametre d’avancement comparable.
Remargue : Une autre solution aurait été de comparer les performances a coefficient de
poussee constant, ce qui serait plus représentatif du niveau de performance, mais qui sur le
lan expérimental, est beaucoup plus long a mettre en ceuvre puisqu'il faut calculer chaque
ois le coefficient de poussée.

3.4.2 Analyse critique des résultats des différentes balances

étalonnage en condition statiques
L'étalonnage de la balance SUPAERO, réalisé en amont des essais a montré le comportement
linéaire des deux capteurs dans la gamme de mesure, avec une erreur de linéarité limitée a 1%
de la pleine échelle. Cet étalonnage a aussi permis d'évaluer les effets d'interaction "couple-
oussée" qui restent limités a 1 % de la pleine échelle ( voir courbe d'étalonnage jointe).
eprise de I'étalonnage en condition d’essais
On enregistre alors une dispersion des résultats limitée a 2,4% de la pleine échelle,
représentant 5 Newtons. Cette dispersion est maximale a grande vitesse de rotation. Les
conditions d'essais difficiles , avec un niveau vibratoire non négligeable a grande vitesse de
rotation , et un niveau de température du carter moteur dépassant 80 °C malgré le
refroidissement, ces résultats peuvent étre considérés comme satisfaisants.
Pour les mesures de couple, en prenant en compte toutes les valeurs communes aux deux
essais, la dispersion est inférieure a 2,0% de la pleine échelle ; comme précédemment les
conditions d'essais justifient cet écart.
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3.4.3 Observation des performances

Plusieurs types de courbes sont présentés

-les courbes de poussees nettes, c’est-a-dire de la poussée résultante sur I'arbre d’hélice, a
I'exclusion de tout effet complémentaire sur la voilure. Cette poussée sera directement
comparable a la poussée résultante des calculs théoriques sur la pale.

Remarque : des difficultés apparues au moment du dépouillement des résultats ont limité
I’?xpl?ration du fonctionnement de I'hélice droite a 3 régimes de rotation (4000, 6000, 8000
tr/mn).

-les courbes donnant I'écart constaté entre les hélices en fleche et I'hélice droite.

-les courbes des coefficients adimensionnels de performances, qui comprennent les
coefficients de poussée, de puissances et les rendements.

Ces données sont présentées par hélice, pour observer le fonctionnement individualisé. Elles
sont reprises ensuite sur des courbes a fonctionnement identique, pour comparer directement
les hélices sur le méme réseau.

3.4.3.1 Poussée Nette

Le diagramme de fonctionnement de chacune des hélices montre un réseau de courbes qui
confirment le résultat classique:

-Les poussées augmentent avec le régime de rotation

-Les poussées sont décroissantes en fonction de la vitesse d'avancement; et présentent
la meilleure poussée au point fixe, exceptée pour I'hélice en fleche inversée.
La poussée maximale au point fixe reste celle de I'hélice droite. Par contre, une comparaison
des poussées en avancement montre I'effet de la mise en fleche:
Les hélices en fleche d'extréemité BA710 et BASaul sont déficitaires en terme de poussée
nette sur toute la ﬂlage de fonctionnement, et ce déficit est tres marqué pour I'hélice BASaul.
La poussée de I'hélice BA420 présente un gain a bas regime, et ce gain diminue avec le
régime.
Conclusion :
Les poussées sont en général inférieures a celles de I'hélice droite :
Ces comparaisons sont effectuées a régime constant, ce (1ui impose une vitesse d'attaque du
profil de téte de pale moins élevée que dans le cas de I'hélice droite. Le couple absorbé sera
donc diminué corrélativement ; Le gain n'est donc pas attendu en terme de poussée brute mais
plutét en terme de rendement.
L'hélice en fleche répartie montre cependant un gain en poussée brute, qui est a corréler avec
la charge globale de I'nélice.
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Figure 3-3 : Evolution des poussées nettes (Newton)
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Figure 3-4 : Ecarts de poussées par rapport a I'hélice droite (Newton)
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3.4.3.2 Performances en coefficients adimensionnés

Sur les pages suivantes sont présentées les courbes qui permettent des comparaisons directes
entre hélices, en s'appuyant sur les coefficients de poussees, de puissance, et les rendements.
Ces diagrammes appellent les remarques suivantes :

Les coefficients de poussée ne montrent pas d'évolution globale avec le régime de rotation.
L'appui de I'nélice sur I'air ambiant ne dépend gue du couple " vitesse incidente et regime", ce
qui permet de supposer que le sillage généré par I'hélice ne dépend pas du Nombre de
Reynolds du fonctionnement.

Aucune des hélices étudiées ne fonctionne dans le domaine frein, L'hélice BA420 présente un
coefficient plus important que les autres, et les hélices en fleches d'extrémités ont des
performances similaires.

De méme, le tracé des courbes d'évolution du coefficient de puissance montre un étagement
continu dfv?%i avec le régime. L'augmentation du parametre d'avancement décharge les hélices,
et les coefficients de puissances convergent vers les bas niveaux pour tous les régimes quand
Vo augmente. Aucune des hélices n'est en puissance négative méme aux forts gamma.

L'hélice BA420 est notablement plus chargée que les autres, sans explication apparente.

Les courbes de rendement montre |'optimisation de ces hélices pour 30 m/s et les grandes
vitesses de rotation.

Dans les bas régimes de rotation, 'augmentation du facteur d'avancement gamma désadapte
I'helice et fait chuter le rendement. Cette tendance est marquée pour I'nélice droite et en fleche
inverse.

Les courbes de rendement dépendent |oeu du régime avec cependant une Iégere diminution qui
correspond a l'augmentation du Reynolds. Cette tendance est plus nette pour I'hélice en fleche
répartie BA420.

0,15 0,15
T BAOOO T BA420
finy
0,10 - 0,10 —
0,05 - 0,05
y Y
0,00 . T T 0,00 T T T
0,0 0,2 0,4 0,6 0,8 0 0,2 04 0,6 0,8
0,15 0,15
! T
0,10 — 0,10 —
0,05 — 0,05 —
0,00 T T T 0,00
0 0,2 0,4 0,6 038 0 0,2 0,4 0,6 0,8
T-4000 tr/mn (@) T— 6000 tr/mn is T— 28000 tr/mn
T -5000 tr/mn A T— 7000 tr/mn

Figure 3-5 : Evolution des coefficients de poussée
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Figure 3-6: Evolution des coefficients de puissance
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Figure 3-7 : Courbes de rendements des quatre hélices
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3.4.4 Etude comparative

Au-dela de ces premlers tracés, sont réalisées les comparaisons des hélices entre elles,
permettant d'observer l'influence du parametre fleche.

3.4.4.1 courbes de coefficients de poussée, de puissances

0.150 0,150
4000 tr/mn
o 11 o T 6000 tr/mn
0100 — 0,100 —
0075 - 0,075 -
0,050 0,050 —
0,025 — Y 0,025 - Y
0,000 T T T 0,000 T T T
0 02 04 06 08 0 02 04 06 08
0,150
0125 o T 8000 tr/mn O T-BA00O
0,100 —
& T-BA420
0,075 —
0,050 — ) T-BA710
0,025 —
y A T-BASaul
0,000 T T T
0 0.2 04 06 08

Figure 3-8 : Comparaison des coefficients de poussée a régime constant
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006 - V\\SOOO tr/mn O X -BA0O0O

005 7 o X -BA420

004 %

0,03 o) X -BA710

0,02

001 v A X -BASaul

0,00 T T T
0 0,2 04 06 08

Figure 3-9 : Comparaison des coefficients de puissance, a régime constant

Les courbes adimensionnelles montrent une charge notablement plus importante de I'nélice
BA420, et une char%e a peine supérieure pour I'hélice BASaul. Les deux autres hélices ont des
performances semblables.
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3.4.4.2 rendements

On note une forte chute de rendement correspondant au décrochage des profils lorsque le
parametre d'avancement est trop important, notamment aux bas régimes pour I'hélice droite et
celle en fleche inversée. A régime intermédiaire, les performances pratiquement superposées
sur toute la plage, confirment la bonne tenue de I'hélice BA420 lorsque le parametre
d'avancement augmente contrairement au haut régime ou I'hélice BA420 montre un déficit sur
les autres hélices qui ont des performances comparables.

1,00 1,00
0go | N 4000tr/m 0go - N 6000 tr/mn
0,60 — 0,60 —
0,40 — 0,40 —
0,20 — 0,20 — v
0,00 T T T Y 0,00 T T T

0 0,2 04 0,6 0,8 0 0,2 0,4 0,6 0,8
1,00 O

n 8000 tr/mn n-BAOOO
0,80 —
0,60 — < n-BA420
0,40 —
(@) -

020 y n-BA710
000 ' ' ' A n-BASaul

0 0,2 04 0,6 0,8

Figure 3-10 : Comparaison des rendements , a régime constant
Ces remarques sont complétees en observant les écarts de rendements a I'hélice droite.
L'hélice BA420 présente un déficit de rendement marqué aux faibles valeurs du parametre
d'avancement , et au contraire un gain de rendement auxyfdres hélices a fleche
d'extrémité montrent un léger gain ayxmoyens, avec une similitude de rendement
remarquable. De ces faibles écarts, on remarque que le positionnement arriere de la fleche a
tendance a favoriser les hauts parametres d'avancement.

An 4000 tr/mn ¢ —An 6000 tr/mn
4_
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0 —®= E\ 4
-2 \A 2 -
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Figure 3-11 : Ecart de rendement a I'hélice droite (%)
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4 CAMPAGNE DE VISUALISATION DU SILLAGE

4.1 Introduction

La visualisation d'un champ aérodynamique est une premiéere facon d'aborder I'étude des
grandeurs caractéristiques d'un écoulement. La réussite d'une telle campagne s'appuie sur la
connaissance approximative des éléments d'ensemble sur le champ étudié, en se basant sur les
travaux antérieurs et les modeles proposés pour le systeme étudié. Nous avons vu en étude
bibliographique I'existence d’une nappe hélicoidale. Cette campagne a pour but de déterminer
les caracteristiques du tourbillon d’extrémité de pale (évolution du rayon de convergence, pas
de sillage, dimension du noyau), la nature du tourbillon de moyeu, les valeurs de I'azimut
c,l’inastabllité et le protocole de destruction de la nappe et ceci pour les quatre hélices de notre
étude.

4.2 Analyse des Techniquesde visualisation

A la différence d'autres techniques de mesure, limitées a I'évaluation des conditions de
I'écoulement en des points discrets du champ étudié, les techniques de visualisation sont
capables d'offrir une iImage représentant une information continue sur le volume ou sur la
surface étudiée. De plus, cette information est souvent obtenue sans introduction de sondes,
qui pourraient altérer le phénomeéne étudié.

4.2.1 Bilan des méthodes

Plusieurs méthodes d'essais de visualisations sont disponibles, et ce domaine de la recherche
est en constante évolution. Notre étude biinogrthique a montré la variété des solutions
utilisées pour la visualisation des écoulements tourbillonnaires en aval de voilures tournantes.
Les méthodes essentielles pour notre étude se distinguent surtout par leur fagon de mettre en
relief le phénomeéne, dont les principales sont les suivantes :

- Utilisation de couches réfléchissantes ou de mini-brins de laines, de fibres textiles collés en
suivant un maillage précis sur la pale. Les informations locales sont souvent intéressantes
mais ne vont pas dans la totalité du domaine.

- Simulation en tunnel hydrodynamique : ce type de visualisation offre des possibilités
d'analyse préliminaire remarquables mais ne prenant pas en compte la compressibilité doivent
étre limitées aux premiéres analyses.

- Méthodes d'essais purement optiques (strioscopie, ombroscopie) qui utilisant simplement les
différences de densité du fluide. Elles ont I'avantage d'étre non intrusives et non perturbantes
mais ne permettent pas de détecter facilement les phénomenes a faibles gradients de pression.
- Création d'un contraste artificiel basé sur I'utilisation de fumée. Cette fumée est la plupart du
temps introduite par injection en amont du champ étudié, méthode qui sera retenue par la suite
pour sa simplicité. Quelquefois, la fumée est genérée directement dans la section d'essai en
vaporisant I'nuile déposée sur un fil trés fin (0,1 mm) par effet joule. Cette derniere technique
est cependant limitee aux applications ou le nombre de Reynolds ne dépasse pas 20, c'est-a-
dire pour le cas d'une soufflerie a tres basse vitesse (2 a 6 m/s?.

- Enfin, une autre technique récente est la techniqueFVG (flow visualisation gun), ou une
pastille de titane explosant génere un ensemble de particules incandescentes. Une de ces
particules, apres filtrage par un écran, générera un trait de fumeée, et sa trajectoire dépendant
du champ des vitesses traversé sera donc détectable par photographie. Cette technique a été
utilisée avec succes au laboratoire IRPHE pour visualiser les tourbillons sur des rotors
hélicopteres (ref 33).

Notre étude retiendra donc plus_particulierement la solution basée sur l'injection directe de
fumée, dont les conditions d'application sont détaillées ci-apres.

4.2.2 Méthode d'essais de visualisation par injection de fumée

Chaque méthode de visualisation par fumée peut se résumer en trois composantes :
-le choix du gaz traceur et la technique de génération de fumée,

-la technique d'illumination,

-la technique de prise de vue.

4.2.2.1 choix du gaz traceur

Les genérateurs de fumée sont souvent bases sur la vaporisation d'huiles d'hydrocarbone, et
armi les différentes huiles disponibles, un bon compromis semble étre le kéroséne dont la
umée est satisfaisante d'un point de vue de la taille des particules, des caractéristiques de

séparation de lumiére, la température de vaporisation, et I'inflammabilité.

Une méthode chimique fréquente pour produire un mélange blanc et trés dense est basée sur
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la réaction du tétrachloride de titane (TiCl4) avec de I'eau. Le résultat est du dioxyde de titane
TiO2, constituant une fumeée de bonne réflectivité optique.

En pratique, quelque soit le fluide étudié, toutes les méthodes utilisables permettront
I'observation du mouvement du fluide a travers le mouvement de particules, et il faudra donc
minimiser les différences entre les mouvements du systeme fluide étudié et le traceur
réellement visualisé. Pour cela, il faudra observer toutes les conditions définies ci apres, qui
incluent des propriétés physiques difficiles a réunir :

-la fumée dolit étre chimiqguement stable par rapport a I'écoulement principal,

les particules du traceur doivent étre assez petites pour éviter toute perturbation de
I'écoulement,

-les particules du traceur doivent étre assez grosses pour étre détectées par la caméra. La
condition de visibilité est d'avoir un diamétre minimum supérieur a 0,15 micron,

-la masse volumique du traceur doit étre équivalente a la masse volumique du fluide pour
@viter toute sédimentation (condition de flottabilité),

-Les particules doivent avoir une bonne adhérence au mouvement du fluide : il faut donc
minimiser le glissement. _ _ _

-De plus, les particules ne doivent pas étre toxiques pour les humains, et ne pas affecter le
materiel en essai. _ _

-Les problémes de condensation rencontrés dans le canal de sortie du générateur sont résolus
en utilisant un agent couvrant ou une bonne isolation thermique

4.2.2.2 Le processus d'illumination
Sources de lumiéres

incandescences). Dans le cas ou la fumée aspirée par
laser beam I'écoulement occupe un champ plus important que la
zone strictement intéressante, par exemple une zone de
séparation, une couche limite ou un sillage, on aura
intérét a illuminer seulement un plan pour que les
structures deviennent visibles. Le meilleur moyen reste
alors l'utilisation d'un rayon laser trés puissant, sur le
trajet duquel on aura interposé un ensemble optique
composé d'une lentille cylindrique et d'une seconde
lentille convergente suivant le schéma joint. L'épaisseur
de la feuille de lumiere obtenue avec un tel systeme peut
étre inférieure a 1 mm.

L'observation des filets de
fumées nécessite souvent un
eclairage par le devant, et une
illumination conventionnelle
(lampes au mercure, lampes
halogenes ou simples spots a
L'application de sources de lumiéres discontinues comme lampes flash, étincelle électrique,
ou laser pulsé permet de contrOler le temps d'exposition directement au niveau de la
génération de lumiere. Ce type d'éclairage discontinu est cependant souvent réservé a une
observation stroboscopique, et le simple contréle du temps d'exposition peut souvent étre géré
au niveau de la prise de vue.
Position des sources et de la caméra
Outre le choix d'une source lumineuse appropriée, les angles relatifs d'incidence et de
réfraction doivent étre choisis soigneusement en fonction des caractéristiques de réfraction
des particules.
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E La theorie de Mie propose un angle de réfraction
i optimal de 140° pour une particule d'eau ; dans
notre cas cependant, 'observation de

8 _LE; I'écoulement et de ses structures se fera dans la

mesure du possible perpendiculairement au plan
d'illumination pour éviter les déformations dues
aux prises de vues en perspective. Pour I'étude
des zones lointaines, cet angle a tendance a se
refermer mais I'expérience prouvera que ce point
n'est pas critique pour I'analyse ultérieure.

Et

4.2.2.3 Prisesde vues

Le support retenu pour conserver la trace de l'information visuelle peut étre un simple support
photographique en cas d'analyse statique, mais doit étre étendu a d'autres moyens si I'on tente
d'analyser le mouvement. Les anciennes caméras rapides a films argentiques a sensibilité
élevée sont remplacées maintenant fréquemment par les moyens vidéo analogiques ou bien
encore plus récemment par des enregistrements de type vidéo numérique rapide.

La sensibilité de la caméra, mesurées en Lux, est normalement concentrée sur une longueur
d'onde. Les caractéristiques de cet équipement doivent étre parfaitement connues avant le
début de la procédure, de fagcon a optimiser l'intensité de lumiére et la vitesse de |'obturateur.
Un amplificateur de lumiére, dont le but est d'accroitre le gain, doit étre utilisé avec des
cameéras rapides (jusqu'a 6000 images par secondes ).

4.2.3 Application au cas spécifique de sillage d'hélice de drone

4.2.3.1 Caractéristiques recherchées dans le sillage

Comme il a été rappelé, I'écoulement recherché est composé essentiellement d'une nappe
tourbillonnaire hélicoidale. L'intersection de la tranche plane issue du laser et de I'hélicoide
précédemment déterminée fera apparaitre le tourbillon caractéristique du contournement de la
pale. Chaque pale composant I'hélice donne naissance a un tourbillon hélicoidal, et, en
premiére approximation dans un vol d'avancement sans dérapage, ces tourbillons sont
Identiques. La coupe de ce systeme tourbillonnaire hélicoidal par un plan radial devrait faire
donc apparaitre une série de tourbillons issus de chacune des pales ; dans le cas d'une hélice
bipale, un tourbillon sur deux est en fait sur la méme hélicoide, ce qui permettra d'en
determiner le pas.

Nous utilisons donc une méthode de tomoscopie pour visualiser ces divers tourbillons

4.2.3.2 Procédure retenue

Les visualisations sont effectuées par tomoscopie laser argon :

L'émetteur laser est un "Spectraphysic 2020-5" utilisé en toutes raies doté d'une lentille
cylindrigue de 20° en extrémite de fibre de 10 m de long. Les fumées injectées en amont sont
issues d'un générateur de fumée de type "Ultramist”. La canne de fumée peut étre facilement
déplacée dans un plan amont de la maquette en essai, et la densité d’injection est réglable.
L'enregistrement est effectué par caméra rapide avec mesures simultanées des conditions
d'essais. Un technicien des moyens d'essais de la soufflerie du CEAT recherche le meilleur
positionnement du point d'injection de fumée. Le choix est effectué par I'utilisateur observant
sur I'écran vidéo les images obtenues en temps réel.

Les prises de vues sont effectuées par les services aérodynamiques de 'ENSICA en utilisant
un ensemble vidéo numérique EKTAPRO 2000 doté d’'une caméra sur intensifiée. Une vitesse
d'acquisition limitée a 1000 images par seconde permet de conserver suffisamment de taille
image ; Le sillage sera caractérisé a 4000 tr/mn, en conservant un facteur d'avancement de
0,375 ; L'influence d'une vitesse de rotation augmentée a 7200 tr/mn montrera les limites de
précision de la prise de vue. Tous les enregistrements sont conservés d’'un coté sur bande
magnétique de type SVHS, et une sélection d’images numéritiues est instantanément
transférée au PC contréleur dans le format choisi (ici, format TIFF, ultérieurement transformé
en format PICT).
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4.3 Premiére approche de 'analyse du sillage

4.3.1 Observation globale du sillage dans le domaine proche

Une exploration verticale de la zone proche de la pale, caractérisée par une profondeur
inférieure & un diamétre, a été effectuée sur une hélice droite ; Comme cela avait eté observé
dans les travaux de Valensi, on releve deux grands domaines d'influence des tourbillons
caractéristiques issus de I'extrémité de pale et du tourbillon de moyeu :

.:‘IJIII‘ wwﬂ"- *.

InTluenoia iurbillon de& moi

image 4-1 : les différentes zones du sillage de  image 4-2 : les différentes zones du sillage de
I'hélice droite BAOOO I'hélice Heélice BA420

Ainsi, lorsque le trait de fumée se déplace sur un trajet radial en partant de I'extérieur vers le
moyeu, nous trouvons successivement :

une zone hors influence du souffle : le trait de fumée n'est pas dévié,

une zone sous influence du tourbillon d'extrémité de pale : le trait de fumée montre la coupe
Ioar le plan laser des deux tourbillons helicoidaux correspondant a chacune des extrémités de
a pale. L'image resultante est une succession de tourbillons séparés par un demi pas de
I'helicoide. Ces enroulements tourbillonnaires seront les pdles essentiels autour desquels se
constituera la nappe de sillage.

une zone neutre : le trait de fumée n'est pas réellement dévié. Lorsqu'il est densifié, on peut
apercevoir des hachures sur le trait de fumée, qui sont les débuts d'attraction des zones
tourbillonnaires. Ce domaine est simplement la limite des zones d'influence des tourbillons de
moyeu et des tourbillons d'extrémité de pale. On y distingue plus facilement les couches de
cisaillement de la nappe interne.

une zone sous influence du tourbillon de moyeu : L'observation est beaucoup moins aisée
lorsque la tranche lumineuse reste dans un plan méridien; On distingue cependant les
enroulements successifs et le potentiel d'attraction de ces enroulements de moyeu est aussi
important que le tourbillon d'extrémité de pale.

L'observation du sillage proche de I'hélice ) laiere 1 ﬂ\
BA420 montre que si les caractéristiques  ‘anere1 faniere 2

générales se retrouvent, la géométrie

détaillée est assez differente du cas de @ .

I'hélice droite notamment au niveau du |
t(?urbll,lgln'de téte de pale qui semble étre pas de hélicoide i

plus réduit. !

convergence de nappe
(mm ou % du rayon initial)

Rayon initial
(rayon de la pal¢)

Systeme tourbillonnaire d’une hélice bipale

Figure4-1: Schéma du sillage en coupe
Finalement, les résultats de cette observation globale des trois principales zones nous
autorisent a adopter une modeélisation du type Landgrebe/IMFM, en pseudo-hélicoide
convergente, non réguliere, qui nécessite d'abord la détermination de quelques parametres
caractéristiques du niveau de convergence atteint a l'infini, de la rapidité d'évolution vers ce
niveau de convergence définitif, et enfin de I'évolution du pas de sillage dans tout le domaine.
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4.3.1.1 Convergence et pas de sillage

La convergence de nappe est I'évolution progressive du rayon de la laniere hélicoidale de téte
|dr? ale dans le domaine aval ; On le defini souvent en pourcentage du rayon extérieur de
'hélice.

Le pas de la pseudo-hélicoide, est la distance axiale parcourue par la laniere hélicoidale au
cours d'une rotation complete. Ce pas évbluaussi dans le domaine aval.

Ces valeurs seront lues sur les images des coupes longitudinales du sillage, en relevant les

cotes des centres des tourbillons ; Il faut noter que la différence de cote séparant deux
tourbillons successifs ne représente qu'un demi pas de sillage pour une hélice bipale.

4.3.1.2 Diameétre et noyau du tourbillon

En plus de ces valeurs de pas et niveau de convergence en rayon, les différences entre hélice
droite et hélice en fleche se retrouveront dans l'intensité du tourbillon de téte de pale. Pour
caractériser ces différences, nous serons amenés a qualifier le tourbillon par sa géométrie.
Lorsque l'on trace le profil du vecteur vitesse dans une coupe de tourbillon classique obtenu
avec un film chaud, en remarquant que le film chaud ne détecte pas la direction du vecteur
vitesse, on obtient le schéma suivant :

Cercle définissant le diametre Vitesse Noyau

\

Profil de vitesse

Noyau du tourbillon Zone d’inﬂuencevju tourbillon

Distance

Figure 4-2: vue schématique d'un tourbillon

Figure 4-3: le profil de vitesse d'un tourbillon

Deux éléments géométrigues peuvent étre ainsi définis (34):

le_noyau tourbillonnaire, de vorticité constante, au centre duquel le vecteur vitesse s'annule,
le diametre tourbillonnaire, ou la vorticité est continGment décroissante en suivant une loi de
type 1/F. L'attraction des molécules s'annule en fin de diametre.

En I'absence de mesures vélocimétriques, nous pouvons a partir de I'image du tourbillon tenter
d'évaluer le diametre et le noyau tourbillonnaire.

Le diametre du tourbillon sera défini comme le plus grand cercle tangent a I'enroulement en
spirale. Ce diametre donne une information significative de l'intensite tourbillonnaire : toute
particule située a l'intérieur de cette zone subira le champ d'attraction de la nappe.

Le noyau sera considéré comme la zone plus foncée, ou linversion du gradient radial de
¥ite§se est équivalent au gradient de pression, entrainant I'absence d'attraction du filet de
umée.

Dans chaque cas, nous tenterons de caractériser le tourbillon d'extrémité de pale par ces deux
parametres.
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4.3.2 Observations complémentaires
4.3.2.1 Evolution du sillage dans le domaine intermédiaire et lointain

Image 4-3 : vue en perspective du tourbillon de téte de pale
La reféerence au modele de nappe de type Landgrebe/IMFM impose la détermination d'un
azimut de sillage lointain au dela duquel la nappe déstructurée par les phénomenes de
diffusion, ne conserve pas sa permanence de forme. Cette évolution du sillage est perceptible
sur les premieres images globales et demandent a étre analysée a travers des prises spécifique
de la zone concernée. Tout essayant de comprendre ce processus de destruction de la nappe
gans I% Iclomaine lointain, nous rechercherons la valeur de cet azimut critique appelé azimut
'instabilité.
L'essai principal visant a déterminer la géométrie de la nappe imposera donc de déplacer la
tranche lumineuse vers l'aval de I'écoulement. Les domaines proches, intermédiaires et
lointains seront ainsi explorés sur une distance aval représentant a peu prés deux diamétres de
I'hélice. Dans le domaine proche, le filet de fumée sera déplacé de la téte de pale vers le
moyeu pour déterminer les zones d'influence tourbillonnaire de la téte de pale et du moyeu.

Domaine lointain Domaine intermédiaire  Domaine proche
téte de pale
Axe de rotation Moye /

Pour des raisons de place disponible autour de la veine de soufflerie, les visualisations ont été
effectuées de droite a gauche, sens opposé au sens généralement retenu pour I'étude des
écoulements. Toutes les images seront donc présentées dans ce sens, qui ne modifie en rien
les résultats d'évaluation du modeéle.

4.3.2.2 Vitesse de convection des tourbillons

Un quatrieme type d'information (1ui pourrait étre ultérieurement utile est la vitesse de
convection des tourbillons, seul élément cinématique que nous pouvons relever sur des
visualisations par filet de fumée. Il faudra pour cela effectuer des relevés de positions a des
intervalles de temps réguliers (toutes les 4 images prises a la cadence de 1/1000 s), et
quantifier le déplacement de ces tourbillons sur les différentes images.

Il faut noter que les visualisations concernent les lignes d'émissions a partir de I'extrémité de
pale, et qui sont visibles dans le repere fixe. Si la nappe est stationnaire dans le repere

W Py - S . L
tournant, % =0), nous pouvons écrird/ [\ otV =0, ce qui signifie que le sillage émis

par la pale coincide avec les lignes de courant relatives. L'avancement du sillage nous donne
donc l'effet de souffle, et permet d'évaluer I'évolution du mouvement de convection de la
nappe dans son ensemble.
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4.3.2.3 Tourbillon de moyeu

De I'observation globale, nous avons aussi retenu le tourbillon
de moyeu, qui est rarement pris en compte dans les modele
nappe ; Nous tenterons quelques observations sur c
enroulement particulier, d'abord dans le plan vertical , puis e
positionnant la nappe lumineuse perpendiculairement a I'axe
rotation pour mieux observer le tourbillon.

Tourbillon de moyeu

Figure 4-4 : schéma du tourbillon de moyeu dans un plan transversai
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4.4 Caractéristiques du sillage

Pour des raisons de rapidité de prises de vues et de problemes de chauffe sur le moteur,
I'ensemble des visualisations a éte effectué a un fonctionnement de référence de 4000 tr/mn a
15m/s ; d'autres essais d'influence de la vitesse ont été realisés sur des durées réduites.

4.4.1 Distancedeformation

Les images résultantes ont d'abord été traitées

pour faire apparaitre le quadrillage de référence
ui avait été relevé dans la soufflerie dans le
omaine d'étude avant les essais eux-méme.

droite BAOOO Image 4-7 : Helice BA420

image 4-6: Helice BA710 image 4-8 : Hélice BASaul
L'observation du sillage avec le quadrillage de réference généré par I'hélice droite dans la
zone proche permet de mieux percevoir la formation de la nappe tourbillonnaire. Le tourbillon
se déeveloppe sur une distance d'environ un rayon en aval de I'hélice. La coupe obtenue
ﬁénérée par la tranche lumineuse, sensiblement perpendiculaire au tore de génératrice
élicoidale constituant I'enroulement de la napﬁe a la forme générale d'une spirale circulaire.
La perspective du tourbillon de I'hélice en fleche BA420 est différente de celle créée par une
hélice droite. Le tourbillon semble écrasé et d'intensité moins forte.
On retrouve le méme effet d'écrasement du tourbillon pour I'hélice BA710, mais un peu moins
marqué. Comme dans le cas des autres hélices, le tourbillon est pleinement développé a un
rayon en aval du plan de formation.
Enfin le tourbillon créé par I'hélice en fleche inversée est tres nettement marqué ; son
enveloppe est de type elliptique, mais I'écrasement semble moins évident que pour les autres
hélices en fleche. La distance de formation est limitée a un demi diametre.

4.4.2 Influence de la fleche sur le niveau de convergence

Une des raisons premiere de I'essai de visualisation est I'évaluation comparative du taux de
convergence de nappe. Pour cette analyse, les noyaux des centres tourbillonnaires ont été
repérés et accentues sur les photographies suivantes. Les cotes relevées pour chacune des
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hélices permettent d'observer le niveau de convergence de la ligne des centres
tourbillonnaires et I'évolution du pas de sillage en zone de formation.

image 4-11 : Helice BA420

38 cm

iImage 4-10: Helice BA71 Image 4-12 : Helice BASaul

La contraction radide du sillage est en

position radiale du tourbillon extérieur (R/Rext) général par“cu“érement maquIée danS |a

1 zone tres proche puis semble se stabiliser
ensuite.

09 Les hélices BAOOO et BA420 convergent a

77% de la valeur du rayon initial.

Pour I'hélice BA710, la convergence de
la ligne des centres tourbillonnaires donne
o BAOKD une convergence moins prononcee que

0,8

07- o saa précedemment, suivi dun effet de
remontée, peu explicable, et qu'il faudra
06 o BATIO vérifier dans la  prise du domaine

intermédiaire. Enfin, pour I'hélice BASaul,

la convergence de la ligne des centres
tourbillonnaires semble moins prononcée
pour les hélices précédentes

X/D A BASaul
0'5 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1
11 1 0,9 0,8 0,7 0,6 0,5 0,4 0,3 0,2 0,1 0
Figure 4-5: traces du tourbillon d'extrémité pour le§ue
différentes hélices
conclusion : L'hélice BA420 a forte fleche homogenement répartie présente un type de
contraction pratiguement identique a I'hélice droite BAOOO. Les hélices en fleche d'extrémité
de pale montrent une contraction de sillage moins importante, et cela est particulierement net
pour I'nélice BA710 en fleche dans le sens de la rotation.
La sensibilité de la convergence de nappe peut étre ramenée a la génération du tourbillon : La
construction d'une hélice en fleche diminue la corde effective en téte de pale. Le
contournement de la téte de pale modifie donc le Reynolds local de création tourbillonnaire,
dont nous avons vu la faible influence, et l'intensité tourbillonnaire qu'il faudrait évaluer a la
dimension du noyau des vitesses de convection des différentes hélices.

32 ETUDES HELICES DRONES - SUPAERO



APPROCHE EXPERIMENTALE : ANALYSE DU SILLAGE

4.4.3 Influence de la fleche sur le pas de la nappe tourbillonnaire

La détermination du "pas" du sillage et de son évolution tout au long de la nappe doit apporter
une information essentielle pour la mise au point du modele expérimental.

Les relevés des cotes des tourbillons en zone proche permettent d'évaluer le pas de sillage
dans cette zone de formation. Cette observation a été complétée par l'analyse du sillage dans
le domaine intermédiaire sur les photographies suivantes:

58 cm
I

5968 cm
— —

image 4-13 : Hélice BAOOO : le pas de image 4-15 : Helice BA 710 ; Le pas de
sillage en zone intermédiaire sillage en zone intermédiaire

58 cm
. - 58 cm

=t

e 4-14 : Helice BA420 : le pas deimage 4-16 : Helice BA-SAUL ; Le pas
lage en domaine intermédiaire e sillage en zone intermédiaire

|m§ﬁ

L'observation de la zone de formation en domaine proche permet d'évaluer assez
précisément la position du noyau et donc du tourbillon. Dans le domaine intermédiaire qui
commence a une distance de 60 cm en aval du Blan de I'hélice, les tourbillons semblent
réguliers en diametre extérieur mais, l'intensité tourbillonnaire ayant diminué, I'enroulement
du filet de fumée n'a pas lieu jusqu'au centre du tourbillon et la zone sombre caractérisant le
noyau tourbillonnaire va en augmentant.

domaine proche | domaine intermédiaire

tourbillon N°1 N°2 | N°3 N°4 | N°1 N°2 N°3 | N°4
BAOOO (cm) 125 [130] 129 [ 129 143| 135 14
BA420 (cm) 13,4 | 144 14,0] 13,y 141 143 14|13 14|6
BA710 (cm) 129 | 141 14,7] 13,6 13,3 16,2 1016  14{7
BASaul (cm) [ 14,0 | 14,0] 144 13,1] 18,0 10,8 17}4

A ce point de fonctionnement (4000 tr/mn et 15 m/s), I'avance par tour théorique est de 22,4

cm au niveau du rayon d'extrémité de pale. Cette valeur théorique ne représente pas le
"pas” réel du sillage car elle ne tient pas compte du souffle de I'nélice qui dilate la nappe. On

peut donc observer dans la zone de formation (Figure 4-6 Evolution du pas dans la zone
proche) des valeurs de pas réel plus importante que I'avance par tour. Les comparaisons
entre hélices montrent un pas plus réduit pour I'hélice droite sans autre conclusion possible.
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O Hélice BAOOO
. . 20,0
& Hélice BA420 deml-pas du S”age 1190
hélicoidal (cm) ’
o  Hélice BA710 180
17,0
A Hélice BA-SAUL 16,0
+15,0
14,0
= - - 13,0
12,0
cote Z (position axiale du tourbillon , en cnf)t1-0
I ] ] ] ] ] 10’0
70 60 50 40 30 20 10

Figure 4-6 Evolution du pas dans |a zone proche

L’extension du tracé du pas se fait ensuite jusqu’a la limite de I'observation du domaine
intermédiaire. Les valeurs sont tracées en pas relatif.

—o250] Dansla zone proche du sillage de toutes

’ les hélices, le pas de sillage part d'une
valeur plus faible et se stabilise & une
0,200 | valeur moyenne.
Dans la zone intermédiaire, pour I'hélice
en fleche répartie BA420, le pas de
-01501 sillage reste a peu prés stable.
I amorce une phase instable pour
L0100 | I'nélice droite BAOOO.

pasrelatif : lambda

C s:ggg Enfin, pour les hélices BA710 et
g BA710 BASaul, la valeur moyenne reste
»  BASal y -0050 | cohérente _mais la phase d'instabilité
posg.fl’ln du 21D etant déja nettement amorcée, les
v avancepar tour tourbillon (2/D) distances inter tourbillons sont aléatoires

0,000

I I I I I I I I '
20 18 16 14 12 10 08 06 04 02 00 et montrent I'amorcage du processus de

coalescence qui aura lieu dans les zones

Figure 4-7 Evolution du pasrelatif dansle domaine lointaines.
proche et intermédiaire

On ne peut donc conclure clairement que pour une hélice donnée, dans le domaine proche, le
pas de sillage peut suivre une loi du type "Landgrebe" c'est a dire un premier pas pour le
domaine précédent le passage de la seconde pale, et un autre pas ensuite.

En effet, la premiére valeur de pas alors que le sillage est en formation semble difficile a
évaluer sur la visualisation. Par contre, le pas de I'hélicoide en fin de formation & un demi
diamétre en aval du plan de rotation, se stabilise a une valeur d'environ 20 % supérieure a
I'avance par tour. Ce pas evolue peu pour I'hélice droite ainsi que pour I'hélice en fleche
homogénement répartie, alors que la déstabilisation en domaine intermédiaire apparait trés
nettement avec une mise en fleche d'extrémité de pale. De plus, dans tous les cas, la mise en
fleche semble augmenter légérement le pas du sillage dans ce méme domaine Froche.

Cr?S valeurs seront comparées aux lois expéerimentales de I'MFM en conclusion de ce
chapitre.
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4.4.4 Influencedelavitessedelarotation

Remarque préalable sur la définition d’'une dimension de référence pour le nombre de
Reynolds du tourbillon: Lorsque le paramétre d’avancemest maintenu constant, la

modification simultanée de la vitesse d'avancement V et de la vitesse de rotation N permet
d'appreécier l'influence du parametre "nombre de Reynolds". Le choix de la dimension de
réference caractérisant ce nombre de Reynolds doit donc étre justifié par un critere
caractérisant le phénomene visqueux :

Une premiere reférence peut étre la corde /¥

du profil de téte de pale, ou les filets 0

fluides contournent la téte de pale dans le ] corde

sens intrados extrados en générant au fur T~

et & mesure le tourbillon dans la direction

du vecteur vitesse résultante ( Novau du ~—
Figure 4-8 : génération du tourbillon) Le yal vitesse

phénomeéne visqueux prend donc toute sgourbillon Epaisseur relative

dimension lorsque les filets fluides ont du profil :
parcouru toute la corde. \/ au profil

Figure 4-8 : génération du tourbillon

Une deuxieme référence est possible puisque, a lissue de la création du tourbillon, la
véritable dimension caractérisant le comportement visqueux laminaire ou turbulent sera la
dimension du noyau tourbillonnaire. De cette dimension dépendra I'évolution du tourbillon
hélicoidal dans le sillage de I'hélice.

Cependant, cette dimension du noyau tourbillonnaire ne pouvant étre définie avec certitude a
lissue des visualisations, nous conserverons les dimensions caracteéristiques classiques et la
corde du profil de téte de pale sera retenue comme référence dimensionnelle.

Ce paragraphe a donc pour objet la recherche de l'influence de la vitesse de rotation sur la

éométrie du sillage . Trois cas de fonctionnement , a parametre d’avancement constant, ont
éte essayees dans le cas de I'hélice BA420 qui présentait un tourbillon plus discret en bas
régime.

image 4-17 : Helice BA420 4000 image 4-18 : Helice BA420 image 4-19 : Helice BA420 7200
tr/mn et 15 m/s 6000 tr/mn et 22,5 m/s tr/mn et 30 m/s

Le fonctionnement a 4000 tr/mn correspond a un Nombre de Reynolds d'écoulement en
profil de téte de pale de 200 000 et le point de fonctionnement a 6000 tr/mn donne plutot
un nombre de Reynolds Re = 300 000.

La zone de téte de pale présente donc dans les deux cas un comportement laminaire (Re <
3,4 10). La géometrie du sillage montre simplement une tendance a la diminution de
convergence a coefficient d'avancemgntonstant.
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O Hélice BA420 : 4000 tr/mn
o Hélice BA420 : 6000 tr/mn 1
o Hélice BA420 : 7200 tr/mn
- 0,9
- 0,8
- 0,7
- 0,6
position axiale (Z/D)
[ I I I I T 0’5
1,2 1 0,8 0,6 0,4 0,2 0

Figure 4-9 : Hélice BA420 : évolution de la trace avec la vitesse

Dans le cas de vitesse de rotation a 7200 tr/mn, ou le coefficient d'avancement est
légérement augmenté, la vitesse de rotation de I'hélice ne permet pas une vision aussi
nette et les points proposés comme centres tourbillonnaires peuvent étre l'objet d'un
positionnement imprecis. Cependant, on peut conclure que le niveau de convergence est
peu réduit avec la vitesse, lorsque le Nombre de Reynolds de formation n'est pas dans la
zone de transition. Par contre, le niveau de convergence a sensiblement diminué lorsque le
parametre d'avancement augmente de 0,75 (cas 6000 tr/mn; 22,5 m/s) a 0,83 (7200 tr/mn ;
g_(lgf,m/s). Le profil dans ce dernier cas est désadapté et la génération de tourbillon est
ifférente.
Une démarche comparable a été reprise pour I'hélice en fleche inverse BA-SAUL qui
permet de conclure que, comme dans le cas précedent, 'augmentation de la vitesse de
rotattl)_ciln a gamma constant semble peu diminuer le taux de convergence de la nappe
tourbillonnaire .

Rayon réduit
(R/R0)
+ 1

0,9

image 4-20 : Hélice BASaul 0,8
4000 tr/mn ; 15 m/s

o Hélice BASaul : 4000 tr/mn|_q 7
3 Hélice BASaul : 6000 tr/mn
- 0,6

position axiale (Z/D)
T T T T 0,5

I I
1,2 1 0,8 0,6 0,4 0,2 0

Figure 4-10 :Hélice BASaul : Evolution de la trace des

image 4-21 : Helice BASau tourbillons pour 2 régimes

6000 tr/mn ; 22,5 m/s

o6 ETUDES HELICES DRONES - SUPAERO



APPROCHE EXPERIMENTALE : ANALYSE DU SILLAGE

445 Influence de la fleche sur le diametre du tourbillon

Ll e RN | |4l
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image 4-22 : Helice BAOOO image 4-23 : Hélice BA420

e | ol | A

T
JAksiNER

image 4-24 : Hélice BA710 image 4-25 : Hélice BASaul

A la fin de son développement, le diameétre du tourbillon de I'hélice droite BAOOO, de
forme circulaire, peut étre évalué a 10 cm. Au méme endroit, le noyau du tourbillon, est plus
difficile & distinguer avec une valeur comprise entre 1 et 2 cm.

Pour les hélices en fleche arriere BA420 et BA710, le tourbillon semble elliptique. Le grand
axe, correspondant au diametre apparent, de I'ellipse constituant I'enveloppe du tourbillon de
I'nélice BA420 évolue de 3 a5 cm . Le noyau n'est pas repérable a ce niveau de la nappe. Le
méme grand axe de l'ellipse de I'hélice BA710 est d'environ 7 cm, Iégérement supérieur a
celui de I'hélice BA420. Beaucoup PIUS visible que dans les cas précédents, le noyau
tourbillonnaire est inférieur & 2cm en fin de formation. Enfin, I'agrandissement du tourbillon
formé pour I'nélice BASaul montre un tourbillon & peu pres cylindrique de diametre 9 & 10 cm
clairement constitué. Le noyau a un diametre d'environ 1cm.

Il ne faudra retenir de ces affirmations que les tendances car les images sont trop imprécises
pour avoir des certitudes et demanderaient une confirmation en vélocimétrie film chaud.
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4.5 Protocole dedestruction

4.5.1 Analyse au fonctionnement de référence

La définition de l'azimut d'instabilité est un des points essentiels de la définition de la

nappe tourbillonnaire. Pour chacune des hélices, nous avons déterminé une position axiale (ou
azimutale si nous suivons les coordonnées curvilignes), au terme duquel la nappe sera
considérée comme déstructurée.
Le protocole de destruction lui-méme, variant d'une hélice a l'autre, a été analysé pour en
donner les principales caractéristiques. L'amorce du processus a quelquefois lieu assez tot
dans le parcours du tourbillon, et il est donc important de s'appuyer sur un réexamen de la
zone intermédiaire.

4.5.1.1 Hélice droite

-y ”

Echelle perspective -carreausd de 5 cm
. Sy - LT .

= ALtHUPREEREE 75

Echelle en perspective carreaux de 5 cm

e

Image 4-26 : Helice BAOOO : image 4-27 :Helice BAOOO:
Sillage en zone intermédiaire protocole de destruction et
rotation du doublet

Observons donc d'abord, pour I'hélice droite BAOOQO, le sillage en zone intermédiaire, relevé
avec un objectif de 50 mm, avec une référence d'échelle peu déformée. Un montage a été
effectué permettant d’observer sur la méme image, plusieurs photos consécutives (séparées
de 1/250 s) montrant I'évolution de la série des tourbillons dans le temps. L'observation de
cette zone, étalée de 60 a 125 cm derriére I'hélice, montre le maintien des distances inter
tourbillons ; On peut remarquer une évolution tres sensible du diametre de la zone noire
caractérisant le noyau tourbillonnaire. Sous I'action de la diffusion visqueuse, les vitesses au
centre du tore diminuent et le pouvoir d'attraction s'étale. Pour I'hélice droite, la nappe
tourbillonnaire conserve sa stabilité de forme générale. En ce qui concerne la destruction elle
méme, il N’y a pas de phénomenes remarquables dans cette zone sinon la continuité de la
nappe.

-L'analyse de la zone lointaine apporte beaucoup d'informations sur la destruction de la
nappe: Cette destruction commence par un rapprochement par paires provoqué par la
dissymétrie des pas des deux lanieres et la dilatation de chacun des tourbillons. La formation
du doublet est ici suivie par une amorce de rotation de ce doublet d'environ 90° dans le
méme sens que la rotation de chacun des tourbillons initiaux. Le doublet aboutit dans le
méme temps a la coalescence des deux tourbillons initiaux.

Il est difficile de situer précisément un azimut d'instabilite;

On peut par convention le situer a la formation du doublet, (lorsque les diametres
tourbillonnaires sont tangents), qui est en fait suivi de I'amorce de rotation ou bien a la
disparition du tourbillon individualisé. En fait, il subsiste des structures globalement
turbulentes bien au dela de ces positions. Mais la happe ne peut plus étre considérée comme
stationnaire dans le repére relatif lié a la pale apreés la formation du doublet. Bien que la
dilution de toute structure organisée dans un champ d'écoulement purement aléatoire ne
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survienne que bien plus loin, nous retiendrons la premiére hypothése qui situe la position de
I'azimut d'instabilité a environ 1,20 m du plan de I'nélice.

L'hélice droite de référence maintient donc un sillage parfaitement constitué en aval de
I'nélice sur une longueur inférieure a deux diametres.

Nous avons repris le méme cas de fonctionnement avec les hélices en fleche, que nous
allons analyser par la suite.

45.1.2 Hélices en fleches : sillage en zone intermédiaire

image 4-28 : Hélice BA420 image 4-29 : Hélice BA710 image 4-30 : Hélice BASaul

Méme en tenant compte de l'effet de perspective commencant, on peut observer en zone
intermédiaire du sillage de BA420 des tourbillons bien structurés, de forme quasi-circulaires,
alignés sur la paralléle a la ligne de fuite. La nappe semble mieux maintenue que dans le cas
de I'hélice droite ; Le tourbillon a donc été redressé ; l'augmentation du tore central est
perceptible, mais la ligne hélicoidale tourbillonnaire ne se déforme pratiquement pas jusqu'a
1,20 m en aval du plan de I'hélice. Il n'y a pas d'amorce de coalescence a ce niveau.

Pour I'hélice en fleche d'extrémité BA710, la fleche reportée en extrémité semble provoquer
une déstabilisation du sillage anticipée par rapport a I'hélice précédente : un début de
rapprochement des tourbillons en doublet ainsi qu'une Iégére rotation de ce doublet, signes
précurseurs de l'instabilité du sillage sont observeés. Le tore tourbillonnaire central, pour une
méme hélicoide, s'agrandit.

Enfin, on retrouve a l'observation du sillage de I'hélice BA-SAUL, a fleche inverse symétrique
de BA710, I'amorce du rapprochement par paires des tourbillons dés le plan Po+90 cm. La
structure tourbillonnaire est encore complete jusqu'a Po+100 cm, ou les tourbillons se
rejoignent pour former des doublets qui semblent amorcer une rotation du méme type que
celui de I'nélice droite BA0OO.

4.5.1.3 Hélices en fleche : destruction de sillage en zone lointaine:

Le méme sillage en zone lointaine montre la déformation due a l'effet de perspective des
tourbillons s'éloignant en oblique de la caméra, cette fois ci trés importante. Ces images
proposées en zone lointaine ont nécessité plusieurs prises : la densité de fumée a due étre
augmentée et l'injection recalée , de telle sorte que le filet de fumée ne sorte pas du plan laser.

Pour I'nélice BA420, on peut constater la permanence de forme, circulaire, et de taille,

d'environ 10 cm de diametre, du tourbillon jusqu'au contact des deux tourbillons successifs.
Le phénomene de rattrapage par paires est similaire a celui de I'hélice droite, mais la diffusion
visqueuse agit avant la coalescence des deux tourbillons. La rotation du doublet est juste
initialisée, avant la formation d'un amas turbulent. La destruction du tourbillon se produit sur

environ 20 cm, assez nettement. La position de I'azimut d'instabilité semble varier avec la
laniére. En premiere analyse, sa position moyenne est plus tardive que pour I'hélice droite, soit
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a environ 1,40 m du plan de I'hélice en rotation (2,2 diametres). On peut ensuite noter la
formation de zones turbulentes diffusant radialement, correspondant a une grosse laniere
hélicoidale, se maintenant au moins 1,00 m aprés le début de la fusion.

s
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tchelle en perspective -carreéaud de 5 cm

-
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Echelle en perspective - carreaux
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image 4-31 : Hélice BA420 image 4-32 : Hélice BA710 image 4-33 : Hélice BASaul

Les hélices en fleches d'extrémite, générent un sillage leégérement plus instable ou les
tourbillons semblent moins bien structurés. Pour I'hélice BA710, La position axiale du
remier azimut de contact varie entre 120 et 150 cm en aval du plan hélice, suivant les
anieres, méme si les derniers éléments de la nappe vraiment stable ne dépassent pas le plan
Po+105 cm. Derriere cet azimut, I'écoulement n'est pas parfaitement aléatoire mais composé
d'amas tourbillonnaires correspondant au regroupement de plusieurs tourbillons qui finiront
comme le sillage de I'hélice droite avec la diffusion globale de la nappe dans I'écoulement.
L'image de la zone lointaine de I'hélice BASaul, permet d'observer les éléments
tourbillonnaires agglomérés en doublets mais qui restent distincts , et comme dans le cas de
I'hélice droite, qui semblent amorcer une rotation dans le plan de la tranche lumineuse. Dans
ce cas, l'azimut d'instabilité situé a 1,20 m du plan de rotation de I'nélice semble crédible, bien
3ue le type d'agglomération des tourbillons reste différent des précédents marqués par une
iffusion radiale et que I'écoulement qui suit cet azimut ne soit pas composé de structures
purement aléatoires.

L'instabilité des laniéres tourbillonnaires doit étre liée au comportement plus ou moins
turbulent de I'écoulement local, et donc a la valeur du nombre de Reynolds au niveau de la
génération de I'enroulement de nappe sur la téte de pale. Pour tenter d'évaluer cette influence,
nous avons pu relever le protocole de destruction dans des cas identigues a gamma constant, a
des vitesses de rotation de 6000 tr/mn pour les hélices BA710 et BA-SAUL

45.2 Protocolededestruction et vitesse derotation

Pour I'nélice Hélice BA710, comparons d'abord dans le domaine intermédiaire la méme prise
a des vitesses de rotation différentes :
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’ﬂl"

1 ; Le processus de rattrapage
' ‘ by *® b dUne laniere sur les  alires
- semble identigue au cas de
vitesse de rotation a 4000
tr/mn, avec un décalage dans
I'amorcage de la rotation du
doublet d'environ 20 cm . La
structure hélicoidale de la
nappe est maintenue un peu
plus longtemps. On aboutit
ensuite au méme processus
d'agglomérat des tourbillons.

) % ey Am

Echelle en perspective -carreaus de 5 cm

;r; & L J.l¢

Image 4-34 : Helice BA/ 10 Image 4-35 : Hélice BA420

zone intermédiaire 4000 tr/mn zone intermédiaire 6000 tr/mn

Effectuons la méme
comparaison pour [|'hélice
BASaul:

Il est intéressant dans ce cas
de reprendre l'analyse au

niveau ~ du domaine
intermédiaire qui voit I'amorce
de la coalescence

I_I_IJ_I_I_I_I_I__I—I—H—_ﬂ tourbillonnaire.

24 On ne constate pas de
différence déterminante dans
le processus d'amorce de la
désorganisation du sillage.

Image 4-36 : Helice BA-Sau image 4-37 : Helice BASaul
zone intermédiaire 4000 tr/mn zone intermédiaire 6000 tr/mn
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L’observation des images de la zone lointaine, en plein processus de destruction, permet
d'affiner cette premiére analyse :

-A 6000 tr/mn, la diffusion
semble  amorcée  plus
franchement et le niveau de
turbulence ne laisse
apercevoir que des zones
hachurées sans repérage
quantitatif possible.
L'azimut d'instabilité¢ se
situe alors en début de zone
lointaine aux alentours de
1,20 m du plan de rotation.

Vo

Y

tchelle en perspective -carreaus de 5 cm

-

Image 4-38 : zone lointaine image 4-39 : Hélice BASaul ;
Helice BASaul ; 4000 tr/mn  zone lointaine 6000 tr / mn

4.5.3 Conclusion sur le protocole de destruction
L'analyse comparative des différents sillages lointains permet d'affirmer quelques remarques.

a) La nappe tourbillonnaire peut étre réellement qualifiee d'hélicoidale et stationnaire sur une
longueur avoisinant le double diametre en aval de I'hélice, puis le pas de chacune des nappes
entrelacées étant légérement différent entraine un rattrapage d'une nappe sur l'autre. La
gqnsé%ulence apparente est la création de doublets de tourbillons en début de phase
'instabilité.
bZ) La création des doublets se fait avec ou sans rotation du doublet sur lui-méme, et la nappe
aboutit a des macrostructures se diffusant dans I'écoulement avant d'aboutir & un écoulement
purement aléatoire que nous avons pu observer réellement, mais sans pouvoir I'analyser.
L'azimut d'instabilité est donc situé au contact des deux tourbillons constituant un doublet,
avec ou sans rotation. Les valeurs proposées pour les positions de cet azimut ne sont
gu'indicatives a cause de la fluctuation globale.

BAOOO BA420 BA710 BA-SAUL
Azimutinst | 1,20 m 1,25 m 1,20 m 1,20 m

c) jusgqu'a une distance aval de 1,1 m , linfluence du Reynolds ne fait pas apﬁaraTtre de

différences fondamentales entre les deux sillages. Ensuite, pour I'hélice en fleche inverse,

I'au%mentatlon du Reynolds a 6000 tr/mn en téte de pale provoque en bordure de tore

tourbillonnaire une diffusion visqueuse plus rapide qu'a 4000 tr/mn qui déstructure plus

rapidement le sillage.

On ne peut donc tirer de conclusion pertinente sur l'influence du Reynolds de téte de pale d'un
oint de vue de la stabilité du sillage. Les analyses basées sur I'observation du sillage en zone
ointaines sont trop qualitatives.

Pour la suite de I'étude, le modéle de sillage sera considéré comme stable jusqu'a deux

diameétres en aval du plan de I'hélice, quels que soient les régimes étudiés.
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4.6 Letourbillon de moyeu

Le tourbillon de moyeu n'a pas la méme origine que le tourbillon de téte. En effet, la pale se
termine par un encastrement au niveau du moyeu : le filet fluide ne contourne donc pas le
profil de pied de pale, mais suit la direction parietale du moyeu. De plus, le calage du profil de
pied de pale est généralement trés accentué, et la somme des deviations du filet fluide pour
chaque pied de pale au niveau du moyeu génere un enroulement de la nappe formant un
tourbillon d'axe identique a celui de I'hélice.

L'observation dans les plans radiaux est difficile car I'enroulement principal est dans le plan
perpendiculaire ; Les images retenues dans ces plans ont permis les remarques suivantes :

image 4-40 : VU en coupe longitudinale, le image 4-41 : Hélice BA420 ; Le tourbillon de
pas du tourbillon, renforcé par les obliques =~ moyeu : effet de divergence dans la zone
rouges proche

Pour I'nélice BAOOO, en zone proche, (quadrillage de 5 cm de coté), le demi pas du tourbillon
de moyeu semble étre de 17,5 cm ; il est donc sensiblement équivalent a celui du tourbillon
d'extrémité. Le diametre d'enroulement est d'environ 15 cm, sans effet de divergence marqué.
Pour I'hélice en fleche BA420, le diamétre extérieur global diverge Iégérement suivant un

phénomene oppose au tourbillon extérieur ; Ce diametre évolue d'environ 14 cm en quittant le
|0|ed de pale pour atteindre sa dimension définitive, de 20 cm apres avoir parcouru 60 cm dans
e plan axial. Le pas est de l'ordre de 15 a 20 cm et une présentation par paire semble
immédiate. Ce leger effet de divergence au niveau du tourbillon de moyeu n'était pas présent
ggly_r_ I'hélice droite. L'image est cependant trop imprécise pour tirer des conclusions

éfinitives.

Les caractéristiques de ce tourbillon sont donc
difficiles a évaluer en coupe longitudinale,
contenant l'axe du tourbillon. Dans ce plan,
seule une observation du film au ralenti
faisant ressortir le mouvement de rotation,
permet de percevoir le phénomene. Par contre,
une coupe tranversale permet d'observer trés
nettement le tourbillon de moyeu s'enroulant
en spirale, et méme I'enroulement périphérique
de la nappe constituant le tourbillon de téte de
pale. Pour ce dernier, la coupe transversale
n'est pas favorable a une bonne observation et
nous n'apercevons une bouffée lumineuse que
lorsque Il'ganrc_)ulement de nappe coincide avec
image 4-42 :V Ue en coupe transversale le plan d'eclairage .

la trace de nappe et le tourbillon de
moyeu.

Cette trace transversale peut étre interprétée comme la trace de la nappe s'enroulant en pied de
pale en tourbillon de moyeu, et localement en téte de pale , comme le donnerait une coupe
transversale d'une pseudo-hélicoide.
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4.7 Synthese

4.7.1 La géomeétrie du sillage

Nous avons observé des séries de tourbillons , au niveau de la téte de pale et au niveau du
moyeu. Ces tourbillons représentent les enroulements tourbillonnaires de la nappe de sillage,
et nous pouvons donc confirmer les caractéristiques globalement attendues pour cette nappe:
Elle est constituée d’'une surface hélicoidale enroulée en ses deux bordures, du coté de la téte
et du coté du pied de pale. La coupe azimutale réalisée en tomoscopie laser faisait apparaitre

les tourbillons de téte, et la couie transversale faisait ressortir le tourbillon de moyeu.
.., r'-._

Cette nappe pseudo-hélicoidale est globalement convergente dans tous les cas. Elle se
déforme dans le domaine aval en dilatant le pas des lanieres tourbillonnaires. Au-dela d'un
certain seulil, il n'y a plus stationnarité de la nappe tourbillonnaire ce qui provoque le contact
puis la coalescence des tourbillons : ce seuil est appelé azimut d'instabilite.

Le schéma de la laniére tourbillonnaire marginale pourra étre représenté de la facon suivante :

contraction dusillage ¥ =

zillage tourtillonnsadre proche

Les caracteristiques de pas , de contraction, d'azimut d'instabilite, ainsi que des informations
complémentaires sur les noyaux tourbillonnaires, peuvent étre évaluées par les visualisations.
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4.7.2 Evolution du rayon de laniere dans le domaine aval

Nous avons vu en étude bibliographique que les lois d'évolution de la position radiale du

tourbillon marginal en fonction de la position azimutalg”,” sont du type :

_y
1)y py R

-Le coefficient A est donc caractéristique du niveau de convergence finale,

-Le coefficient B est caractéristique du taux de convergence.

La coupe de la nappe pour les différentes hélices fait apparaitre des niveaux de convergence

différents : I'nélice en fleche répartie présente une contraction de sillage (79 %) moins

importante que celle de I'hélice droite (77 %). Le report de la fleche en extrémité est

c?ractédrisé par un sillage plus instable et qui semble présenter un taux de convergence encore
us réduit.

Be son coté, le modele IMFM, dont les coefficients sont basés sur des lois empiriques ne

dependant que du calageoE14,8°) et du parametre de fonctionnemeyrd(375), donne le

méme coefficient pour toutes les hélices, coefficients sensiblement différents de nos valeurs

expérimentales. L'ensemble est résumé dans le tableau suivant:

Agaooo | Asasxo ABa710 Agasaul AiMEm

0,774 0,787 0,831 0,795 0,855

Beaooo Bea42o Bea710 Beasaul Bimem
200 200 250 220 139

4.7.3 Evolution du pasdanstout |le domaine aval

Le pas de I'nélicoide en fin de formation & un demi diametre en aval du plan de rotation, se
stabilise a une valeur d'environ 20 % supérieure a I'avance par tour. Ce pas évolue peu pour
I'nélice droite ainsi que pour I'hélice en fleche BA420, alors que la déstabilisation en domaine
intermédiaire apparait tres nettement avec une mise en fleche d'extrémité de pale.

L'évolution de ce pas réduit a permis de recalculer des coefficients caractéristiques sur la base
du modéle de sillage proposé par 'IMFM. Dans ce modéle, le coefficient K1 caractérise la
dilatation de pas proche du plan de rotation, avant le passage de la seconde pale, et le
coefficient K2 caractérise la dilatation de pas dans le reste du domaine utile, jusqu’a I'azimut
d’instabilité (Cf page 18). Les valeurs obtenues, K1= 0,211 et K2= 0,236 ont permis de
calculer le pas H1 et H2 de I'hélicoide .

Le demi-pas trés proche H1 ne peut étre correctement déterminé par des visualisations de ce
type, mais nous retiendrons le premier intervalle séparant les deux tourbillons. D’autre part ,
I'instabilité du sillage en domaine intermédiaire ne permet d'évaluer que trés imparfaitement la
valeur de H2 moyen et les valeurs finalement retenues seront celles du domaine proche en fin
de convergence.

Avec ces hypotheses approximatives, nous pouvons tenter de comparer les valeurs théoriques
avec les valeurs issues des visualisations.

HLimewm
0,127
H2imem

0,142

Hleasai
0,145 m

H2gAsau
0,153

Hlga710
0,137 m

H2ga710
0,147 m

Hlsa420
0,142m

H2ga420
0,150 m

H1sao000
0,133 m

H28a000
0,142 m

m

m m

4.7.4 Comparaison graphique avec les valeurs du modéle IMFM

Nous avons donc comparé les coupes de sillage obtenues par :

- calcul direct de A, B, K1, K2 (vert) (application du modele IMFM théorique)

- calcul des valeurs des coefficients A,B, K1 et K2 d’apres les valeurs expérimentales
- reprise des positions des tourbillons (rouge)
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1,05 1,05
1,00 O R1/Rext modeéle 1,00
<o R1/Rext expérimental
0,95 1 o) RURext IMFM 0,95
0,90 — 0,90 —
0,85 — 0,85 —
0,80 — 0,80 —
0775 I I I I I 0’75 I I I I I
0 0,5 1 15 2 2,5 3 0 0,5 1 1,5 2 2,5 3

1,004% 1,05
0,95- 1,00

0,95
0.907 0,90
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0,85_ A 7 O

0,85 —
0.807 0,80 -

BA710 Z/Rext BASaul IRt
0,75 T T T T T 0,75 T T T T T
0 0,5 1 1,5 2 2,5 3 0 0,5 1 1,5 2 2,5 3

Figure 4-11 ; comparaison des modéles de convergence dilatation pour les différentes hélices

Conclusion :

Il apparait clairement que la valeur retenue I'application du modele IMFM

-donne des niveaux de convergences plus faibles, ne dépendant pas de I'hélice ni de la charge.
-donne des valeurs de pas semblent cohérentes avec celles obtenu pour I’hélice droite.

Nous pouvons donc appliquer le modele théorique sans tenir compte des données de
convergence, qui ont été établies dans des cas des charges assez différents de notre étude.

4.7.5 Limitedu sillage et protocole de destruction

La nappe tourbillonnaire peut étre réellement qualifiée d'hélicoidale et stationnaire dans le
repere relatif sur une longueur avoisinant le double diamétre en aval de I'hélice.

Le montage réalisé a partir de photographies dans les trois domaines successifs donne une
idée de I'évolution du sillage dans le domaine aval.

image 4-1 : reconstitution de la nappe de sillage de la formation a la destruction

La destruction de la nappe commence avec un rapprochement par paires di a la dissymétrie
des pas des deux laniéres et a la dilatation de chacun des tourbillons. Le doublet amorce alors
une rotation aboutissant a la coalescence des deux tourbillons initiaux. Il subsiste ensuite des
structures globalement turbulentes, diffusant radialement, se maintenant au moins un metre
apres le debut de la fusion. Si le phénomene de rattrapage par paires est similaire pour toutes
les hélices, dans le cas des hélices en fleche, la diffusion visqueuse agit avant la coalescence
des deux tourbillons, avec un effet plus précoce pour I'hélice en fleche inversée. De plus, a
coefficient d'avancement constant, un essai a Nombre de Reynolds plus élevé montre une
diffusion visqueuse plus rapide qui déstructure plus rapidement le sillage.

Avec une moyenne de 2 diametres en aval du plan de rotation, I'azimut d’instabilitté moyen
peut étre évalué a 1500 degré d'angles (au moins quatre tours complets de la laniere
tourbillonnaire marginale). L’application du modéle IMFM donnait un azimut théorique
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d'instabilité a 731 degré d'antrgle : L'étude d’hélices tres faiblement charé;ée_s ne permet pas
I'application stricte du modele IMFM qui, obtenu pour des hélices davion commuter,
s’appligue mieux dans le cas de charges plus élevées.

4.7.6 Forme, diametre, et noyau du tourbillon
La synthése des caractéristiques est présentée dans le tableau suivant:

Hélice forme diametre ou grand axe noyau
BA0OOO circulaire 10 cm lcm
BA420 elliptique 5cm -
BA710 elliptique 7cm lcm
BASaul semi elliptique 9cm 1cm

La forme du tourbillon de I'hélice droite et dans une moindre mesure de I'hélice inversée est
globalement circulaire ; la forme du tourbillon des hélices en fleche aval est beaucoup plus
elliptique. L'évaluation du diamétre montre une valeur pour I'hélice en fleche inversée
comparable a celui de I'hélice droite.

L'hélice en fleche répartie BA420 génére un tourbillon trés réduit en volume. La différence
peut donc se retrouver au niveau de la position de la derniere corde de téte de pale.

Deux raisons peuvent justifier une moindre intensité tourbillonnaire réelle ou apparente pour
les hélices en fléche aval.

La premiére se base sur la longueur de développement du tourbillon sur la derniere corde.
L'examen des extremités de pales qui génerent le tourbillon montre que pour des raisons de
fabrication, le dernier profil de définition est lissé pour annuler la corde progressivement, ce
qui diminue l'effet de discontinuité dans les hélices en fleche. Le contournement extrados
intrados générateur du tourbillon se reparti sur une longueur plus importante dans les deux
premiers cas.

Droite Fleche inverse Eléche aval
Il semble donc logique que les diametres et les noyaux tourbillonnaires les plus faibles aient
été constatés pour les deux hélices en fleches aval, avec un diamétre plus élevé pour I'hélice

en fleche amont, et enfin un diametre tres important pour I'nélice droite. . .
La deuxiéme raison expliquerait l'allure plutét elliptigue des tourbillons d’hélice en fléche

NS

Calage

\ Calage

N

plan d’observation laser plan d’observation laser

Plan
frontal

Le pole d'attraction tourbillonnaire prend la forme d'une spirale dont nous apercevons la trace
dans le plan laser. La forme de cette trace dépend des positions respectives du plan image et
du plan de génération du tourbillon.

Dans le cas d'une hélice droite, la corde du profil de téte de pale présente un angle quasiment
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perpendiculaire au plan d'observation laser, qui est le plan radia vertical. Le tourbillon,
perpendiculaire a la corde locale, est donc trés peu déformé dans le plan d'observation laser.
Par contre, une hélice présentant une fleche dans le sens de rotation montrera dans le plan
laser vertical la projection de ce tourbillon lui donnant un aspect plus elliptique, au moins
dans la zone de formation. La déformation due a l'angle de calage est identique a celle de
I'nélice droite.

Dans tous les cas, les noyaux sont plus difficiles a évaluer. On peut retenir une valeur
approchant le centimétre. Ces deux caractéristiques sont significatives de [intensité
tourbillonnaire, dépendant directement du gradient radial de circulation.

4.7.7 Moyeu

Le diametre du tourbillon de moyeu constituant la limite inférieure de la nappe hélicoidale
diverge légerement, passant par 0,3 D en fin de domaine proche, et continuant d'augmenter en
s'éloignant de la pale pour finir a 0,5 D en domaine lointain.

4.8 Conclusion

La forme de la nappe hélicoidale a été caractérisée par I'évolution du rayon de convergence
du tourbillon d’extrémité et du pas de sillage, la nature du tourbillon de moyeu, la destruction
de la nappe qui intervient progressivement suivant un processus clairement déterminé,
I'ensemble de ces paramétres étant influencés par la mise en fleche de la pale. Deux points de
fonctionnement étudiés a coefficient d'avancement constant, n'ont pas fait ressortir de
différences importantes sur les caractéristiques du sillage.

Ces résultats préliminaires a une étude en anémomeétrie a films chauds permettent de mieux
appréhender le modeéle de sillage a définir pour les méthodes de calcul basées sur la ligne
portante.

68 ETUDES HELICES DRONES - SUPAERO



APPROCHE EXPERIMENTALE FILMS CHAUDS : RESULTATS

5 ANALYSE EXPERIMENTALE DU SILLAGE PAR
ANEMOMETRIE THERMIQUE

5.1 Introduction

L'anémomeétrie fil (et film) chaud reste encore aujourd’hui un moyen de mesure bien adapté a
I'analyse des vitesses d'écoulements de type turbulent, notamment dans les écoulements
aerodynamiques. En effet, les sondes sont genéralement de faible dimension et assurent donc
une bonne resolution spatiale ainsi qu'une faible perturbation de I'écoulement. Leurs réponses
en fréquence s'élévent jusqu'a 150kHz, ce qui permet de prendre en compte toutes les
caractéristiques instationnaires de I'écoulement. Enfin, leur sensibilité est suffisante pour
I'ex Joittz)alltion directe du signal, méme si un conditionnement ultérieur du signal semble
référable.

ﬁ faut cependant noter que ce moyen de mesure présente des difficultés d'utilisation et
d'interprétation pour les écoulements fortement tridimensionnels instationnaires.

5.2 Objectifs recherchés

Faisant suite a la caractérisation plutét qualitative du sillage par visualisation rapide, la
campagne anémomeétrique a pour objet d'obtenir une caractérisation quantitative du souffle de
chacune des hélices par relevé des trois composantes des vecteurs "vitesse" en chacun des
points du maillage retenu dans le domaine aval.

Pour cette étude, nous retenons I'hypothése d'axisymétrie du sillage, en négligeant les effets
d'interaction avec la voilure amont. Cette hypothese est mal vérifiee dans la zone de sillage de
la voilure, et les relevés seront donc effectues dans un plan vertical.

La durée de la campagne d'essai, et les problemes de fonctionnement du moteur a haut
régime, limitent notre discrétisation a un rayon tous les 110 mm, soit dix rayons dont le
premier est situé a 50 mm de la pale, et le dernier a 1050 mm de la pale, longueur maximale
du rail de déplacement dans le sens axial. La discrétisation radiale comporte 10 intervalles
pour 320 mm, ce qui permet d'englober tout le domaine du souffle.

La zone d'exploration est définie sur le schéma suivant :

carénage \

} | maillage a explorer |

jnats \\r/

z6ne amont zbne aval
hélice

//

alimentation
électrique

Pour cette caractérisation quantitative, les données suivantes sont relevées :
La position donnée par Xi, Yi, Zi des composantes du point de mesure dans le champ En
chacun de ces points, les valeurs instationnaires avec cing valeurs :

Le temps,

Le top de passage de pale T (t)

Les composantes de tensions E1 (t), E2 (t), E3 (t) en volts, qui seront converties en champ

de vitesses apres dépouillement.

Limites de I'étude
La campagne de visualisation a permis de déterminer la zone d'instabilité de la nappe aux
environs de deux diametres dans le domaine aval, et les dimensions des structures
tourbillonnaires a environ 100 mm de diametre, avec un noyau de 10 mm. Notre discrétisation
ne peut étre aussi précise, et les résultats de la campagne seront donc a exploiter pour
déterminer les tendances du sillage dans le domaine proche et dans le domaine lointain, en
particulier comme point de comparaison avec les codes de ligne portante.
Le niveau de fluctuations du champ des vitesses relatives ne s'éleve que dans les zones
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d'enroulement de nappe tourbillonnaire. Sa détermination, quoique tres intéressante, n'est pas
prioritaire pour notre étude.

5.3 Les moyensde mesures

Le moyen de mesure du champ aérodynamique retenu est donc I'anémomeétrie film chaud,
composée a priori d'une sonde sur un systeme de déplacement, d'une chaine complete
d'acquisition, y compris un ordinateur de controle, d'acquisition, de traitement et de
mémorisation de la mesure.

5.3.1.1 La sonde anémométrique a films chauds

Dans le sillage d'une hélice, le champ des vitesses est fortement tridimensionnel, avec une
direction dominante dans I'axe de I'hélice. L'ordre de grandeur des vitesses a déterminer est de
3 a 60 m/s s avec des composantes radiales pouvant étre importantes. Le maillage retenu dans
le domaine d'étude du sillage (deux diamétres en aval de I'hélice) donne un nombre important
de points de mesure.

Une sonde a trois films (référencée Dantec
55R912) permettant l'acquisition
simultanée des trois composantes a donc
été retenue. Cette sonde a résisté pendant
deux campagnes d'essais d'hélices.
L'étalonnage effectué a nouveau apres
nettoyage a montré I'absence de dérive au
cours des essais Le choix de ce type de
sonde nécessite un montage en dard, I'axe
de la sonde restant parallele a l'axe de
I'hélice. Ce montage ne permettra pas
I'exploration du domaine situé juste en
amont de I'hélice, mais il correspond bien a
l'analyse du sillage, dans le domaine libre
situé en aval.

Figure 5-1 :sonde 3D Dantec 55R912
5.3.1.2 Chaine anémométrigue DISA

La chaine anémométrique compléte, disponible a SUPAERO, permet de relever les trois
composantes de la vitesse. Chacune des trois voies est dotée d'un pont, d'un linéarisateur et
d'un conditionneur. En sortie de la chaine sont donc disponibles des signaux analogiques de 0
a 10 volts, de bande passante élevée (100 KHz), qu'il faut traiter et mémoriser pour en
extraire l'information physique.

5.3.1.3 Moyens informatiques d’acquisition et de pilotage

L'ordinateur utilisé pour accueillir I'environnement LABVIEW est un PowerMac 8100 de
fréquence limitée a 80 Mhz. Une carte d'acquisition rapide 4 voies NBA2000 permet
I'enregistrement des tensions film chaud a la sortie du linéarisateur avec une vitesse
d'échantillonnage pouvant aller jusqu'a 150 kHz (Bande passante utile pour déterminer le
niveau de turbulence au cours de |'étalonnage). Enfin, une carte d'acquisition 16 voies
NBMIO16 permet I'acquisition de tous les parametres dit stationnaires (température, pression,
position de la sonde...) avec une vitesse d'echantillonnage de 1 kHz. En complément, les 2
sortides analogiques de la carte NBMIO16 sont utilisés pour contrdler la position du porte
sonde.

5.3.1.4 Moyens d'exploration

L'exploration du domaine sera réalisée par un systéme de déplacement de sondes rapporté en
arriere de I'ensemble moteur hélice (Figure 5-2 : ensemble d'acquisition de mesure):

Ce systeme est composé d'un chassis vertical parallele a I'axe de I'hélice, centré sur I'axe de
I'nélice, sur lequel sont fixés 3 sous-ensembles :

-un systeme de déplacement axial de 1,0 m de course (2 diametres en aval de I'hélice),

-un systeme de déplacement vertical, de 0,8 m de course (hauteur totale de I'hélice + 0,1 m de
dépassement).

-un systéme de déplacement horizontal, de 0,4 m de course (un rayon d'hélice + 0,1 m de
lg_lépa%sergent). Sur ce dernier systeme est réalisée la fixation du porte-sonde caréné support du
ilm chaud.
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Sonde film chaud 3D

rail de déplacement radial

rail de déplacement orthoradial

rail de déplacement axial

haine anémométrique 3 voies

de déplacement de sonde

Unité de commande du systeme
Charlyrobot

|
- | 1
Pont+ampl i voltmétre moyenneur
linéarisateur

- Unité centrale d’acquisition de mesure
et de traitement des données doté d'un
logiciel en langage G (Labview)
=> instrument virtuel d’affichage de

position et de valeurs moyennes

-cartes d'acquisition multivoies

pour les données stationnaires
-carte d’acquisition rapide
pour les données instationnaires
-carte interface série pour
la commande de déplacement de sonde

conditionneur

<@mm

Figure 5-2 : ensemble d'acquisition de mesure
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5.4 Résultats de la campagne d'essai

5.4.1 cas d'études

Trois cas de fonctionnement ont été essayés .
Le premier correspond a la valeur nominale du facteur d'avancement :

Régime de rotation 8000 tr/mn a 30 myis= Vo _ 0,375

Les deux autres cas entourent le cas nominal:

Hélice fortement chargée, régime de décollage: 8000 tr/mn & 15/m/9;19

Hélice faiblement chargée, régime de vol en piqué: 4000 tr/mn a 30yrw/9,75

L'analyse portera donc d'abord sur le sillage de I'hélice droite au point de fonctionnement
nominal; puis sur les spécificités des deux autres points de fonctionnement.

5.4.2 Types de graphes proposés

5.4.2.1 Signature temporelle

Il s’agit de représenter I'évolution des composantes de vitesses pour un tour complet de
I’hélice, en explorant plusieurs rayons au méme plan, ou plusieurs plans au méme rayon.

Les deux types de représentations graphiques montrent successivement les trois comf)osantes
dels vecteurs vitesses induites constituant le sillage en fonction de la position azimutale de la
pale.

Le premier type de présentation se fait dans des plans Z = cte, en juxtaposant la signature
temporelle pour plusieurs rayons:

Plans Z= constante

/// V (composante axiale, radiale ou tangentiel
7 A

X

/
N Axe de I'hélice rayon de la palt
Y / 7 /
/// Azimut (angléd de rotation de la pale)
Figure 5-3: plans Z=Cte dans le sillage Figure 5-4 : graphe pour un plan Z donné

Le graphe explore I'ensemble des rayons de R=32 mm au moyeu jusqu'a R= 320 mm au dela
de la téte de pale, pour un plan Z donné.
Le deuxiéme type de présentation se fait dans des plans R = Cte

‘ X V (composante axiale, radiale ou tangentielle)

zimut® \

plans d’exploration en Z= constant)

Axe de I'hélice

Axe de I'hélic

/ \ \zimut (angle 6 de rotation de la pale)

Figure 5-5 : Plans R= Cte dans e sillage Figure 5-6 : Graphe pour un rayon donné

Le graphe explore alors tout le sillage du plan proche de I'hélice en Z=50 mm jusqu'au plan du
domaine lointain en Z = 1050 mm, dans un rayon donné de la pale.

Une sélection des plans et des rayons les plus significatifs est présentée dans le document,
I'ensemble des Planches étant proposé en annexe.

5.4.2.2 Traces de nappe

72 ETUDES HELICES DRONES - SUPAERO



APPROCHE EXPERIMENTALE FILMS CHAUDS : RESULTATS

En reportant les positions des maxima
locaux relevés sur les traces des vecteurs
vitesses radiales, nous obtenons la trace de
la nappe de sillage et une évaluation de
I'influence du tourbillon dans chacun des
plans significatifs. Ces traces transversales
de nappe sont présentées d'abord pour
I'nélice droite BAOOO dans I'ensemble des
plans du domaine d'étude allant du
domaine proche du sillage en formation au
domaine lointain.

)

tourbillonnaire

> Zone neutre

d

Trace de nappe
dans un plan donné

/

Diameétre
d’hélice

Figure 5-7 :Traces de happe dans un plan

donné

5.4.2.3 Composantes de vitesses moyénnées azimutalement

Enfin, pour chaque cas, les évolutions de chacune des composantes de vitesses moyennes en
fonction du rayon seront proposées, pour caractériser les composantes globales énergétiques
du souffle, en annulant les effets des tourbillons.

Dans une deuxieme partie, les grandes caractéristiques du sillage étant déterminées, on
analysera les differences de sillage sur les quatre hélices proposees, en reprenant les mémes
types de présentation de graphes 3D donnant les vitesses a rayons constants et a plans

constants, puis de graphes de traces de nappe dans le domaine proche.
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5.4.3 Hélice droite cas nominal (8000 tr/mn et 30 m/s)

Valeurs réduitesy= 0,374 ;T =0,0881

5.4.3.1 Analyse du sillage de I'hélice droite par plans
Planche 5-1 Planche 5-2 Planche 5-3

Des le plan Z= 50mm (Planche 5-1) le rayon extérieur en 320mm n'est pas influencé par le
souffle. Le tourbillon en formation donne une trace visible sur les trois composantes, entre les
rayons 288 et 256. La composante axiale s'inverse : le noyau est situé entre ces deux rayons.
Au méme niveau, les autres composantes montrent des traces d'amplitude identiques (10m/s),
autour de zéro pour la composante radiale ce qui confirme la position du noyau et autour de
5m/s pour la composante tangentielle donnant la giration moyenne de I'écoulement.

Les trois composantes varient trés peu en zone intermeédiaire entre les rayons 224 et 96, mais
on note la trace de la nappe elle-méme continue du moyeu a la téte de pale en composante
radiale. Enfin, au niveau du moyeu, on observe une trace de tourbillon en composante radiale
et tangentielle, et une composante axiale qui s'annule complétement en R=32 mm, montrant
un effet d'obstruction au niveau du moyeu.

Ce schéma global qui avait déja été repéré au niveau des visualisations, d'une zone externe
sous influence du tourbillon de téte de pale, d'une zone neutre active sur le plan de
l'accélération axiale, et d'une zone interne sous influence du tourbillon de moyeu, va se
répéter sur les autres plans.

Au plan Z=161 mm_(Planche 5-2), la frontiére du souffle est trés marquée en composante
axiale: au-dela du rayon 256, cette composante s'annule en zone externe alors que le
tourbillon donne une trace d'amplitude en augmentation a 15 m/s. La zone intermédiaire

montre toujours une accélération constante, avec une vitesse induite axiale en augmentation
par rapport au plan précédent. Enfin, on note toujours un effet d'obstruction axiale au moyeu

moins important qu'au plan précédent. Les deux autres composantes radiale et tangentielle
confirment la position du tourbillon centré en 256. Dans ce plan, la composante radiale

montre un effet de décroissance du moyeu a la périphérie du domaine, partant d'une forte
accélération sur le moyeu pour atteindre des valeurs négatives en téte de \oale, qui confirment
I'effet de contraction de sillage. Sur cette composante, on observe toujours la trace de I'effet de
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nappe. Par contre, la composante tangentielle est homogenement répartie, perturbée par le
moyeu et le tourbillon de téte de pale au rayon 256, au dela duquel elle décroit tres nettement.

Au plan 272, (Planche 5-3) les traces de passage du tourbillon se stabilisent sur les trois
comRosantes au rayon 256. La composante axiale est croissante de ce rayon jusqu'au rayon
proche du moyeu 96 mm avec une vitesse induite de 16 m/s. La composante radiale a la méme
allure qu'au plan 161, avec effet de nappe, et éjection radiale au moyeu. La composante
tangentielle est homogenement répartie jusqu'au tourbillon.

Planche 5-4
A partir du plan 383 jusqu'au plan 1050 (Planche 5-4) le
schéma d'ensemble ne se modifie plus. La composante
axiale est présente jusqu'au moyeu, avec diminution au
dela du tourbillon de téte de pale. La composante radiale
est décroissante du moyeu a la périphérie; le tourbillon
de moyeu est difficilement perceptible, méme en
composante radiale et tangentielle.
Avant le dernier plan, les traces de tourbillon des deux
pales de I'hélice sont quasi-symétriques, montrant une
périodicité par passage de pale. A partir de ce dernier
plan, les traces des deux pales ne sont plus identiques. Le
domaine tourbillonnaire a grandi jusqu'a la coalescence
des deux tourbillons.
On peut conclure que le tourbillon de téte de pale, en
formation du plan 50 au plan 272, se renforce dans le
processus de convergence Jusqu'au plan 272 OPws se
stabilise sur le rayon 256 en se dilatant jusqu'aux derniers
plans d'études aval ou commence le processus de
destruction tourbillonnaire.
Le tourbillon de moyeu commence en plan 50 de 6 a
12m/s, est maximum au plan 161, puis diminue en se
déphasant jusqu'au plan 494 ou il s'annule a peu pres
completement.
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5.4.3.2 Analyse du sillage de I'hélice droite par niveaux de rayons

Ces résultats sont naturellement identiques aux précédents, mais ce type de représentation fait
ressortir les évolutions axiales du sillage proche au sillage lointain' complémentaires des
precédentes.

Planche 5-5 Planche 5-6 Planche 5-7

Au droit du moyeu, au rayon 32 mm, (Planche 5-5) il n'y a que tres peu de trace axiale de

tourbillon. Le niveau de vitesse induite axiale moyenne nulle prés de I'hélice remonte a 12 m/s
apres le plan Z=272mm. Par contre, la trace radiale de tourbillon de moyeu visible des le plan
Z=50mm, s'atténue dés le troisieme plan, pour s'annuler a un diamétre en aval du plan de
rotation. L'effet d'entrainement visgueux du moyeu augmente d'abord la vitesse tan%entielle
qui diminue vers le plan 272 pour disparaitre a un diametre aval. A ce niveau, le tourbillon est

manifestement d'axe Oz.

On observe le méme sillage au rayon 64 mm (Planche 5-6) mais la trace tangentielle se
déclare dés le plan 161. Une oscillation en composante axiale montre l'influence de la fin de

moyeu.

Au rayon 92 mm (Planche 5-7) la trace de vitesse axiale est sans tourbillon. La composante
axiale est plus importante (jusqu'a 16 m/s). L'effet du tourbillon, tres atténué, en composante
radiale et tangentielle, est présent des le plan 50 mm, et se propage en vitesse tangentielle
assez loin en aval du plan de rotation de I'hélice.

Ces trois niveaux de rayon caractérisent la zone non débitante du moyeu jusqu'a un diameétre
aval, sous influence du tourbillon de moyeu.

A hauteur du rayon 124 mm, (Planche 5-8) le tourbillon de moyeu radial et tangentiel, n'a
plus vraiment d'influence. La composante axiale atteint sa valeur nominale en un rayon aval.
Le passage de la nappe est présent a travers une oscillation sur les traces radiales et
tangentielles , de dynamique faible, mais sans atténuation sur les deux diamétres en aval du
plan de rotation. Une remarque comparable est faite au rayon 160 mm (Planche 5-9) mais
avec un début d'influence du tourbillon de téte de pale vers la zone lointaine, avec un
oscillation non symétrique sur les deux pales, montrant I'approche de la destruction.
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Planche 5-8 Planche 5-9 Planche 5-10

Au rayon 192 mm, (Planche 5-10) le phénomeéene de traces non périodiques dues a la
dilatation du tourbillon sur les trols composantes est amplifié. Ces trois niveaux de rayons
caractéristigues de la zone intermédiaire montrent une zone debitante qui est tres stable
jusqu'a un diamétre en aval du plan de rotation, et qui montre ensuite les premieres
Influences des zones turbulentes dues a la destruction du tourbillon de téte de pale.

Planche 5-11

Au rayon 224 mm (Planche 5-11? les traces de tourbillon sont présentes dés les plans proches
mais vont en augmentant vers [‘aval sous l'influence de I'approche du tourbillon. Les trois
composantes sont concernées, montrant un tourbillon incliné avec un déphasage régulier entre
des plans répartis linéairement .

Au contraire du cas précédent, a hauteur du rayon 256 mm (Planche 5-12) le niveau des
oscillations sur les trois composantes vont en diminuant, ce qui confirme la convergence du
tourbillon du rayon 256 au ra?/on 224 mm. La trace radiale est répartie autour de zéro, en
atténuation assez nette dans les plans aval, et la trace tangentielle qui ne reste bien en phase
gue sur un diametre, oscille autour de 5 m/s.

Planche 5-12
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Planche 5-13 Planche 5-14

L'image la plus significative est celle de la vitesse axiale, gui voit passer le noyau du

tourbillon vers 161 mm dans le domaine aval, et au dela duquel la trace de vitesse s'inverse,
avec une trace transversale, puis une trace de zone supérieure. La déstabilisation pargoerte de
périodicité dans les plans lointain affirmée dans les représentations par plans se confirment
dans I'observation des zones lointaines.

Le rayon 288 mm (Planche 5-13) montre les tourbillons en atténuation. Au dela du tourbillon,
la vitesse axiale induite s'est annulée. La vitesse radiale est plutot négative, et la vitesse
tangentielle montre des oscillations qui tendent vers zéro.

Enfin le rayon 320 mm (Planche 5-14) ne montre pratiquement plus aucune oscillation et
aucune accelération. Ce rayon est hors du souffle de I'hélice. A
Ces quatre derniers rayons caractérisent les limites du tourbillon de téte de pale.
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5.4.3.3 Analyse des traces de nappe de I'hélice BAOOO dans le domaine aval

La trace de la nappe dans chacun des plans transversaux qui composent le domaine aval a été
observée en retenant le critere du pic sur les vitesses radiales. Les résultats sont présentés pour
les trois domaines définis dans les résultats de la campagne de visualisation

Les points de la zone du moyeu n'ont pas éte retenus.

Dans le domaine proche, la trace dans le plan 50 montre la zone interne, dite zone neutre, hors
des influences tourbillonnaires, de forme rectiligne, et I'effet de renversement de courbure di
au tourbillon de téte de pale a partir du rayon 224 4#& 75).

Les plans 161 et 272 montrent I'enroulement de la trace de zone neutre et la convergence du
tourbillon de téte de pale vers la zone interne.

Dans les trois plans du domaine intermédiaire, les points relevés en téte de pale sont hors
influence du souffle. La diffusion des deux tourbillons de moyeu et de téte de pale atteint la
zone neutre, rendant difficile une interprétation claire de la position de nappe.

Dans les trois plans du domaine lointain, les traces en forme de "S" montrent la disparition de
la zone neutre, I'effet d'enroulement du tourbillon de moyeu dominant jusqu'au rayon 224
dans ces plans transversaux, et le tourbillon de téte de pale maintenu au dela de ce rayon.

5.4.3.4 Conclusion Hélice droite au cas nominal

Le sillage est bien structuré au départ, recoupant les zones de visualisations déterminées dans
les campagnes précédentes.
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Les zones tres chargées de la zone intermédiaire de I'hélice accélerent I'écoulement en
composante axiale progressivement jusqu'a au moins deux diametres en aval . Dans le plan
tres proche, cette acceleration axiale est déja réalisée a 60% de ['accélération finale, confortant
le principe d'une répartition des effets induits de l'infini amont a l'infini aval.

Le tourbillon de téte de pale est dominant, maintenu tres loin en aval , et le tourbillon de
moyeu s'atténue plus rapidement.

5.4.4 Héelice droite 4000 tr/mn ; 30 m/s = 0,748 ;T =0,022)

5.4.4.1 Analyse du sillage par plans Z= constante
Ce cas de fonctionnement n‘appelle que quelques remarques particulieres:

Planche 5-15 Planche 5-16 Planche 5-17

Deés le plan proche de la pale en Z= 50mm (Planche 5-16) seul le tourbillon de moyeu est
visible sur les trois composantes avec une influence limitée aux deux premiers rayons 32 et 64
mm. La nappe s'atténue du moyeu a la téte de pale. Il n'y a aucune vitesse induite axiale en
l'absence de char?e. La composante tangentielle est notable , en diminution du pied a la téte
de pale. Ce tourbillon de moyeu disparait trés vite dans les plans aval.

Au plan 272 mm (Planche 5-17) le tourbillon de téte de pale devient notable a partir avec
guelques m/s d'amplitude et la composante tangentielle encore perceptible surtout pres du
moyeu.

Le reste des plans aval, représentés avec une trés forte dilatation, ne montre plus d'influence
notable de I'héelice.
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5.4.4.2 Analyse du sillage faible charge par niveaux de rayons

La présentation par rayon fait apparaitre un fort retour de I'écoulement sur le moyeu, en
composante axiale.

Planche 5-18 Planche 5-19 Planche 5-20

La trace de tourbillon de moyeu est tres nette en composante radiale et tangentielle, surtout
SW le rayon 64 mm (Planche 5-19) Le passage de la happe ne s'apercoit que dans les premiers
plans.

Le tourbillon de téte de pale ressort assez nettement au rayon 320 mm (Planche 5-20) tres
localisé au plan 272 mm, avec une vitesse tangentielle localement négative.

Aucune autre variation n'est constatée au dela du quatrieme plan.

On peut conclure que dans ce cas de non charge, le sillage de téte est initialement divergent, et
'absence de charge ne crée pas les conditions de génération d'un sillage structuré dans le
domaine aval de I'hélice.
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5.4.5 Hélice droite 8000 tr/mn ; 15 m/s {=0,375;T =0,115)

5.4.5.1 Anayse du sillage forte charge par plans
Planche 5-21

Au plan proche de I'hélice (Planche 5-21) la composante axiale est accélérée dés le niveau du
moyeu a des valeurs importantes (30 m/s) de vitesse induite. La trace tourbillonnaire
d'extrémité de pale intervient dés le plan 224 en axial. Sur les deux autres composantes, le
tourbillon d'extrémité est plus centré en 256.

Planche 5-22 Planche 5-23 Planche 5-24

Dans les zones intermédiaires, la composante tangentielle est constante, et la composante
radiale, décroissante avec un effet de nappe plus marqué que dans le cas nominal de
fonctionnement. Le tourbillon de moyeu est notable méme en composante axiale di
certainement a un effet de type centrifuge appliqué a la particule fluide par le moyeu.

Au plan 161 (Planche 5-22) la composante axiale dans les zones intermédiaires est
augmentée, sans perturbation du moyeu. Les deux autres composantes sont peu modifiées,
avec une influence du tourbillon d'extrémité tres nette sur la laniére 224, prouvant la
convergence. Les plans suivants, en Z= 272 mm et 383 mm (Planche 5-23) sur des schémas
identiques, montrent une amorce de non périodicité sur le passage des deux pales.
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A partir du plan 494, la perte de périodicité est quasiment compléte sur les zones
intermediaires et de téte de pale. Sur le plan Z = 605 m (Planche 5-24) on distingue une
oscillation globale sur un tour complet d'hélice situé dans tout le sillage supérieur a partir du
rayon 124, et portant sur les deux composantes radiale et tangentielle. On peut supposer que
les tourbillons générés par les deux pales successives ont coalescé dans le domaine aval, en
donnant un systéme tourbillonnaire global. Cependant, dans ces zones intermédiaires, la
composante axiale, autour de 30 m/s, montre de trés fortes accélérations tourbillonnaires (>60
m/s), résultant sans doute de lI'accumulation d'énergie des deux tourbillons.

5.4.5.2 Anayse du sillage forte charge par rayons

Au contraire du cas faible charge, on observe en forte charge , dés les rayons de moyeu 32
(Planche 5-25) et 64 mm (Planche 5-26) une tres forte composante axiale (23 m/s de vitesse
induite), les composantes axiales et tangentielles étant du méme ordre que dans le cas
nominal, avec une atténuation plus rapide en forte charge.

Planche 5-25 Planche 5-26 Planche 5-27

Les rayons de la zone intermédiaire montrent une composante axiale nettement plus élevée, et
les deux autres composantes comparables; L'effet de nappe constaté sur ces 2 composantes est
tO,UIOléFS. présent mais semble se déstructurer plus rapidement, avec un début de perte de
périodicite.

A partir du rayon 192 (Planche 5-28) on peut observer la déstabilisation du sillage tres
rapidement.; La composante axiale diminue en valeur moyenne dés le rayon 224 mm au
troisieme plan;

Les rayons de téte de pale sont hors du souffle, avec l'influence résiduelle de tourbillons
déstructurés tres rapidement (Planche 5-29 et Planche 5-30)
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Planche 5-28 Planche 5-29 Planche 5-30

5.4.5.3 Conclusion sur le fonctionnement de I'hélice droite en hors adaptation

En trés faible charge, nous avons analysé le fonctionnement de I'hélice pour un coefficient de
poussée négatif ; Il est donc logique de ne pas retrouver de sillage clairement constitué et
d’avoir plutét le comportement d'un obstacle tournant immergé dans un champ de vitesse ,
générant un effet de retour de vitesse axiale autour du moyeu et d'une laniere caractéristique
du tourbillon de téte de pale plutét divergente. De fait, ce cas n'est pas intéressant pour
I'optimisation de I'hélice.

Le cas correspondant aux fortes charges sera intéressant pour les régimes de décollage. Dans
ces cas d'attaque des profils trop éloignés de lincidence nominale, le sillage n'est plus
organisé comme au cas nominal. Les valeurs relevées étant des valeurs en moyennes de
phases sur 50 cycles, on peut encore penser a une structure cohérente de I'écoulement. Une
analyse des fluctuations serait alors nécessaire pour tirer des conclusions plus élaborées, mais
on peut penser que l'application de la ligne portante avec un sillage en équilibre ne semble pas
étre réaliste dans un cas hors adaptation.

A l'issue de la présentation de ces traces de vitesses constituant la véritable signature de
I'nélice en fonctionnement adapté et en hors adaptation, il est intéressant de compléter notre
conclusion par une exploration radiale du champ des vitesses moyennes temporelles, ce qui
permet de lisser les effets tourbillonnaires, et de faire ressortir le sillage moyen.
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Analyse compar ative du sillage en valeur s de vitesses moyennes

Cette analyse est effectuée en superposant les trois cas de fonctionnement de I'hélice droite,
et nous presentons les résultats pour les trois plans les plus proches de I'hélice, ou le sillage
est fortement évolutif :

Composante radiale Composante tangentielle Composante axiale

| —
Z =50 mm I I -
Z/D = 0,166 : : .'_"'
| | .-.
_____ a - -
Z =161 mm I
Z/D=0,54 I [
I |
| |
I = = s
Z/: 27§5nm |
Z/D = 0,91 -
" h
|
|
|

T 4000 t/mn ; 30mis = 0,0022 y4000tr/mn .30mis (faible Charge)ﬁll = 0,748
T 000 tr/mn :30mss = 0,0881 y8000tr/mn :30m/s (NOminal) 3/2 = 0,374
Ts000t/mn ; 15 s = 0,1150 y8000tr/mn .15mvs (faible charge) &/3 = 0,187

Dans le cas de trés faible chargg, € 0,748) la composante radiale révéle encore un léger
effet de centrifugation au moyeu, perceptible jusqu'au rayon réduit 0,4, identique dans tous
les plans. La composante tangentielle est plus faible que dans les autres cas de charge, et
diminue en péripherie a partir du plan 272 mm. Enfin la composante axiale se limite aussi a
une obstruction au moyeu, tout le reste du domaine étant a vitesse amont. L’hélice n’améne
pas d'énergie au fluide et comme nous l'avons précisé antérieurement , ce cas n'est pas
vraiment intéressant.

Par (lzontre, au régime nominal la comparaison des deux cas de charges permet de mieux
conclure :

-La composante radiale montre un effet d'éjection en pied et d'aspiration en téte.

Lorsqu'on s'éloigne du plan de rotation, I'é#ection de pied de pale concerne un rayon de plus
en plus important avec la dilatation de I'effet de moyeu, alors que la contraction en téte de
pale s'annule des le plan 161. Le ralentissement de VO a régime constant, en augmentant la
charge de la pale, augmente les composantes radiales moyennes qui restent stables en
s’éloignant dans le sillage.

-Avec une composante axiale comparable malgre les difféerences de VO, les deux cas de
charge se différentient seulement par la diminution de cette composante vers la téte de pale

lorsque Vo diminue. En cas de trés forte chafe  0,187) le sillage est donc contracté.
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Zong hors souf
grandizsante %

. Zome non débitante gdllage du

L’effet d’accélération est presque est deux fois plus intense mais aussi plus étroit.

-Enfin, en observant la composante tangentielle, homogénement répartie sur tout le rayon, on
retrouve un supplément de vitesse dans le domaine proche, appliqué sur le souffle Iplus étroit.
La composante tangentielle diminue Iégérement en s'éloignant dans le domaine aval.

Remarque : Nous pouvons rapprocher ces résultats de ceux présentés a la fin de I'analyse
bibliographique correspondant a la publication de J Lepicovski et WA Bell. Bien sar, les
fortes composantes axiales correspondant aux profils les plus chargés se retrouvent, ainsi que
les composantes tangentielles en diminution en téte de pale.

La composante radiale présente le fort gradient radial positif du moyeu au gradient négatif en
téte de pale, justifié par la contraction. Cependant dans notre cas le niveau moyen de
composante negative est beaucoup moins marqué que dans le cas cité.
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5.4.6 Sillages comparés des quatre hélices au cas nhominal
5.4.6.1 Analyse par rayons

Au rayon 32 mm (Planche 5-31) il

n'y a pas de différences notables
entre  hélices exceptée une

composante axiale augmentée de 4
m/s pour BA420 dans les plans aval.

Les conclusions sont similaires pour

les rayons 64, 92 et 124 mm.

Les hélices sont construites sur le
méme moyeu et les différences

engendrées dans cette zone ne
pourraient provenir que d'un effet

secondaire de la répartition de

charge en envergure.

Planche 5-31: composante axiale au rayon R = 32 mm

A partir des rayons 160 mm (Planche 5-32) une différence commence a apparaitre : I'hélice
droite montre une déstabilisation anticipée du sillage, alors que le sillage des autres hélices
reste bien structuré dans le domaine aval. L'hélice en fleche répartie BA420 montre d'abord
une composante axiale notablement plus élevée en moyenne et une différence sur la trace de
nappe, revélée par un saut de vitesse tres localisé en composante radiale sur toute la nappe.
Les héelices en fleche de téte de pale BA710 et BASaul montrent des oscillations de vitesse
raclliales mieux réparties et assez semblables, au déphasage prés justifié par la forme de la
pale.

Planche 5-32 : composante radiale au rayon
R= 160 mm

Au rayon 192, les phénoménes observés se confirment :Le sillage de I'hélice droite est
destructuré a partir de Z= 1,5D. Les hélices en fleches d'extrémités sont tres similaires, avec
des oslcnlatlons en composante tangentielle tres marquées pour I'nélice en fleche inverse
BASaul.
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Planche 5-33 : composante axiale
rayon R=224 mm

Au rayon 224, les composantes
axiales, tangentielles, et dans une
moindre mesure les composantes
radiales ont pour toutes les hélices
des dynamiques de trace croissante
dans le domaine aval. On peut noter
sur la composante axiale ﬁPIanche 5-
33) que la nappe de I'hélice droite,
sous linfluence du tourbillon
extérieur, perd sa régularité de phase
vers la moitié du domaine, donc plus
t6t que dans les rayons inférieurs.

Planche 5-34 : composante radiale rayon R= 224 mm

Planche 5-35 : composante tangentielle rayon R= 224
Pour les composantes radiales et tangentielles, (Planche 5-34 et Planche 5-35) les autres
hélices sont assez semblables avec une dynamique plus importante pour BASaul et au
contraire notablement plus faible pour BA710.
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Au rayon 256, l'analyse préliminaire
de T'hélice droite peut étre
généralisée: L’hélice en fleche
répartie BA420 montre des traces a
ondulations  trés  pointues en
composantes radiales au passage du
tourbillon (Planche 5-36).

Parallelement, toutes les composantes
axiales sont en décroissance rapide,
avec des valeurs initialement plus

importantes pour I'hélice en fléche

répartie BA420 (Planche 5-37).

Planche 5-36 : composante radiale R = 256 mm

Il avait été constaté que I'hnélice droite

énere une composante axiale

uctuante révélatrice d'un sillage

erturbé ; on peut observer que les

élices en fleches montrent des
ondulations de tourbillons conservant
mieux le caractere de périodicité.

Enfin, les composantes_tangentielles
(Planche 5-38), sont trés similaires,
mais on peut noter que l'amorce de
déstructuration en sillage lointain
manifeste pour I'hélice droite, est au
contraire complétement absente pour
I'nélice en fleche inverse BASaul.

Planche 5-37 : composante axiale R= 256 mm
Sur la fin de domaine, le tourbillon de
I'nélice en fleche d'extrémité BA710
est plus réduit que celui des autres
hélices alors que celui de I'hélice en
fleche inverse, montre une dynamique
plus intense dans le domaine lointain.

Au rayon 288, les traces

tourbillonnaires axiales sont moins

intenses initialement pour [I'hélice

BASaul, et s'atténuent plus vite pour
I'nélice droite. Les autres

caractéristiques sont identiques.

Enfin, au rayon 320, on ne note pas
de différences fondamentales, sauf un
gain de composante axiale de 5 m/s
pour I'hélice en fleche répartie.

Planche 5-38: composante tangent R=256 mm
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5.4.6.2 Anayse par plans

Au plan rapproché Z=050 mm, on

n'observe pas de différences tres
sensibles sur le sillage des quatre
hélices (Planche 5-39). La nappe est
marquée en composante radiale de
facon identique ; le tourbillon de téte de
ale est en phase pour I'hélice droite et
'hélice BA420, en avance pour BASaul

et en retard de phase pour BA710.

Au plan 161, le tourbillon est accentué

sur le rayon 256, pour toutes les

hélices, en composante axiale, radiale
et tangentielle. Il est plus intense et

moins large pour BASaul. La trace

tourbillonnaire de vitesse radiale

s'atténue en descendant vers la partie
centrale de la pale (max 20 m/s) puis
apparait a nouveau au moyeu.

Au plan 272 ﬁPIanche 5-40), la

composante axiale du tourbillon est
atténuée pour BASaul et BAOOO et
accentuée pour BA710. La trace
tourbillonnaire de vitesse radiale est
maximale a 25 m/s. A partir du plan

383, on retrouve un schéma identique
jusqu'au plan 1050 : le tourbillon tres

atténué et en dessous du rayon 256
pour BASaul, en dessus pour BA710
(2 50 m/s). Le déphasage BASaul et
BA710 est maintenu, respectivement en
avance et en retard par rapport a
BAOOO et BA420 qui sont confondues.

Planche 5-39 : composante axiale
plan Z=50 mm

Planche 5-40 : composante axiale
plan Z=272 mm
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On note encore une zone de composante axiale constante entre les rayons 192 et 64 qui vaut
16 m/s au plan 494 (Planche 5-41§)en constante augmentation jusqu'au plan 1050 (Planche 5-
42), I'nélice BA420 étant toujours un peu au dessus des autres hélices.

Planche 5-41 : composante axiale plan Z=494 mm

Planche 5-42 : composante axiale plan Z=1050 mm

Comme nous l'avions vu dans la présentation par rayon, le déphasage progressif des hélices en
fleche d'extrémité est conservé en méme temps que le tourbillon d'extrémité de pale se décale
vers le bas entre les rayons 256 et 224.

5.4.6.3 Analyse comparées des traces de nappe dans le domaine proche

Les Planches de comparaison d'hélices seront limitées au domaine proche, les domaines
intermédiaires et lointains comportant trop d'incertitudes ne faisant pas ressortir de différences
claires. La trace rectiligne de zone neutre en plan 50 est arrondie pour I'hélice de fleche
répartie BA420, tres fortement incurvée pour I'hélice BA710 de fleche de téte de pale, et au
contraire plus rectiligne pour I'hélice BASaul ou la fleche inverse redresse d'abord
I'enroulement de moyeu.

Pour toutes les hélices en fleche, I'enroulement de trace neutre semble étre devenu similaire a
artir du plan 272, le tourbillon de téte de pale étant actif sur les quatre rayons extérieurs, la
orme de la nappe, initialisée par la forme de la fleche de pale, est tres rapidement annulée

dans les plans aval sous l'influence tourbillonnaire.
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Nous pouvons conclure que la forme de la nappe dépend tres peu de la forme initiale de la
pale, et donc surtout de la répartition de charge.

Un autre élément intéressant est la valeur d’évaluation de la valeur du pas a partir des traces
de nappe, dans les zone centrale (zone neutre) qui jusqu’alors n’ont pu étre évalués que pour
les tourbillon marginaux : une comparaison a donc été effectuée dans ce domaine proche a
partir d’'un point de la zone neutre (au rayon 192) et montre en particulier I'évolution du pas
du plan 161 au plan 272.

Hélice BAO0OO BA420 BA710 BASaul
Pas plan 161 0,172 0,163 0,170 0,165
Pas plan 272 0,157 0,160 0,155 0,158
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Conclusion :

-Ces valeurs de pas sont plutot décroissantes vers I'aval

-On note des valeurs semblables pour les hélices BAOOO et BA710, avec une forte diminution,
alors que les pas des deux autres hélices sont assez semblables.

-Ces valeurs de pas sont plus élevées que celle déduites des visualisations.

La nappe semble donc suivre un schéma correspondant a la figure suivante (5-8)

Figure 5-8 pas de la nappe interne

On peut supposer, suivant le shéma de Landgrebe, que le pas de la nappe interne est plus
élevé que celui du tourbillon marginal, dont 'éloignement est freiné par la frontiere du
souffle. Ce constat semble vérifié au moins dans la zone proche de la pale, ou le tourbillon
marginal est soumis a forte contraction radiale.
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Traces des vecteurs vitesses moyennes en fonction du rayon

Pour le cas de fonctionnement nominal, chacune des composantes axiales, radiales et
tangentielles ont été moyennées dans la direction azimutale, ce qui équivaut & obtenir la
valeur moyenne de cette composante pour un tour hélice. Les résultats sont présentés en
superposant les résultats pour les quatre hélices, et ceci pour trois plans explorés dans le
domaine aval.

Les cas de charge sont d’abord rappelés pour faciliter I'interprétation des résultats :

TBAOOO = 0,0881 TBA420 20,0977 TBA710 20,0857 TBASauI 20,0932
Yeaoo = 00,0374 Yeas20 =0,0387 Yaar10 =0,0381 Yeasai =0,0387
Plan 50 mm Plan 272 mm Plan 1050 mm
| | | I
Composantt I |
Axiale | |
I I | |
J | | |
%o(rjnplosant L |
adiale - — -
| | | -
I 1 I I
_IC_:omposarllltq I I |
angentielle
Sl I I |
- | - —
I | IS |
I I | |
| I | |
| | | |
. . | |
BAOOO
BA420
BA710
BASaul

Composante axiale :

La composante axiale est continOment croissante dans le domaine aval. Elle présente un
maximum vers les deux tiers de pale pour I'hélice BA420, et mieux centré pour les autres
hélices, qui sont Feu différentiées. L’'hélice en fleche répartie donne une composante
notablement plus élevée que les autres, avec un coefficient de pousseée lui aussi plus élevé.
L’hélice en fleche d’extrémité BA710 montre unsouffle mieux réparti vers la téte de pale, et
donc une influence tourbillonnaire marginale plus faible.

Composantes radiales et tangentielles :

L’effet d’éjection du moyeu est comparable pour toutes les hélices. Vers I'aval du domaine,

les deux hélices en fleche d’extrémité ont des traces superposeées.

Avec une composante radiale légerement inférieure, I'hélice droite présente une trace
parallele aux deux autres. Enfin , I'nélice en fleche BA420 montre une composante radiale
nettement inférieure des le milieu de pale ; La mise en fleche qui commence dés le pied de
pale diminue la vitesse d’éjection du moyeu.

Les composantes tangentielles sont superposées dans les zones centrales de la pale. L’hélice
droite a un effet d’entrainement tangentiel plus marqué au moyeu.

Les différences de tourbillons de téte de pale en se moyennant, sont perceptibles jusqu’au plan
272, ou la fleche inverse diminue I'entrainement tangentiel en téte.
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Conclusion de I'exploration du sillage en anémométrie thermigue

Par opposition a I'hélice droite, la mise en fleche semble préserver une structure de sillage
cohérente sur I'ensemble du domaine étudié, en conservant une vitesse débitante suffisante sur
toute la zone intermédiaire. Ce résultat ne correspond pas a la conclusion tirée des essais en
visualisation : I'influence du moyen de mesure sur la stabilité du sillage tourbillonnaire est
donc notable.

La fleche répartie en BA420 donne une meilleure composante axiale et parallelement les
tourbillons de plus petites dimensions. Mais la charge de cette hélice étant notablement plus
€levée, on ne peut conclure sur la qualité de I'hélice.

A guelques nuances et au déphasage pres, les sillages des deux hélices en fleches d'extrémités
sont semblables.

Les traces de nappe s'enroulent dans le sens du tourbillon de moyeu, et les différences
engendrées par la forme initiale de la pale ne sont plus trés sensibles au-dela d'un diametre en
aval du plan de rotation.

Le résultat des valeurs moyennes de vitesses confirme le cas plus chargé de I'hélice BA420,
etsemble donner aussi une moindre influence du tourbillon marginal pour I'hnélice en fleche
d’extrémité BA710.

Une base de donnée a été constituée, autour des signatures de vitesses pour plusieurs points de
fonctionnement, des traces de nappes et des valeurs moyennes de composantes de vitesses.
Cette base ﬁourra servir de réference expérimentale aux travaux de modelisations théoriques
qui seront effectuées ultérieurement.
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6 ANALYSE EXPERIMENTALE DU SILLAGE PAR
ANEMOMETRIE DOPPLER LASER

6.1 Objectifs recherchés

Cette campagne de qualification du sillage fait suite aux deux campagnes précédemment
réalisées en utilisant un systéme de visualisation rapide, puis une chaine anémométrique
utilisant une sonde a film chaud tridimensionnelle.

L’objectif de la campagne est double : la validation en trois composantes des résultats film
chaud pour I'hélice droite et la qualification du tourbillon pour les quatre hélices.

Les moyens d'essais sont identiques aux moyens utilisés dans les campagnes précédentes: le
banc d'essai d'hélice complet, la soufflerie S4 du CEAT ; la spécificité de cette campagne est
le moyen de mesure retenu : un velocimeétre doppler laser bi-composante.

6.2 Moyensde mesure: lavelocimetrie laser

6.2.1 Généralités

principe de fonctionnement

La vélocimétrie Doppler Laser est un moyen optique, non intrusif, de mesure de la vitesse de

particules suffisamment petites et Iégéres pour étre parfaitement liées a un écoulement. Ces

particules, injectées dans I'écoulement loin en amont de la mesure pour limiter les
erturbations induites par l'injection, sont éclairées sur le point de mesure par des faisceaux de
umiere fournis par un émetteur laser, a travers une optique d'émission speciale. Elles

diffusent cette lumiere, et des photo détecteurs captent cette diffusion a travers une optique de

réception appropriée pour en extraire un signal électrique lié a la vitesse de la particule, et

donc de I'écoulement.

En composant lolusieurs sous-ensembles optiques, et apres traitement des signaux

correspondants, il est possible de connaitre les 3 composantes de la vitesse en un point de
I'espace.
Volumede mesve_
(franges d'interférence)
Optique Effet Doppler
Laser demission Diffusion de la lumiére

Traitement N
du

signal | Expl oitation|

Optique
de réception

Photo multiplicateur

6.2.2 Génération de particules

6.2.2.1 Nature des particules

I faut choisir un fluide générant des particules ayant un indice de réfraction éleve par rapport
au milieu ambiant et dont la masse volumique soit proche de celle du gaz porteur si possible.
La glycérine a été préférée aux huiles minérales pour sa faible toxicité et sa meilleure fluidité.

6.2.2.2 générateur de particules

Le générateur utilisé doit produire des particules ayant deux caractéristiques contradictoires :
Elles doivent étre trés legeres et trés petites pour suivre I'écoulement mais leur petite
dimension affaiblit le signal lumineux. Il faudra donc trouver un compromis. Le générateur
permet la sélection en taille, par passage dans une plaque trouée ou filtre, et la sélection en
masse par le franchissement d'un deuxieme obstacle : Une plaque appelée impacteur
provoguant une forte déviation de I'écoulement au-dela de laquelle seules les particules les
plus légeres auront suivi le filet fluide, les autres particules les plus lourdes ayant impacté
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étant recyclées. o . o . . _
Au cours des essais, la génération de particules a éeté plusieurs fois la cause d'une mauvaise
réception de signal. Un deuxieme genérateur a été adjoint au premier pour renforcer
I'émission.

6.2.3 Description du vélocimetre LDA utilisé au CEAT

C'est un vélocimetre bi-composante que nous utiliserons en deux phases distinctes pour
obtenir les trois composantes sur les points du maillage retenu.

6.2.3.1 Optigue d'émission

L aser

Le premier élément est la source de lumiére, I'émetteur de rayon laser:

Un émetteur laser est une source de lumiere cohérente, de forte puissance et le plus souvent
monochromatique. Dans le "cceur" du laser, appelé aussi "milieu actif" (souvent gazeux
(hélium-néon, argon, Kkrypton) un apport d’énergie génere Ia]production de photons et donc
un faisceau lumineux. La concentration spatiale d'énergie (faisceau de petit diametre), la
cohérence et la faible divergence du faisceau font du laser l'instrument idéal de production de
lumiére pour la vélocimétrie optique. Pour effectuer des pointages, on utilise dans les
souffleries des lasers a hélium néon de faible puissance, produisant un faisceau rouge. Dans le
domaine de la vélocimétrie et pour les visualisations d'écoulements, on utilise plutét des lasers
a argon émettant dans une bande spectrale comprise entre le violet et le vert.

Le Laser du CEAT est constitué d'un tube en céramique équipé de rondelles de tungstene
(contre I'érosion atomique) et de cuivre pour I'évacuation de la chaleur. Il génere un faisceau
poly chromatique contenant donc une partie assez large du spectre visible.

Séparation des faisceaux

Pour mesurer 2 composantes de la vitesse, on cherche d'abord a obtenir deux paires de
faisceaux pour constituer 2 réseaux de franges perpendiculaires, chaque réseau étant de
couleur différente. Les couleurs choisies, le vert et le bleu, sont les raies spectrales les plus
puissantes fournies par le laser a argon.

Le systeme utilisé au CEAT est dit a 3 faisceaux. Dans ce systeme, on économise un faisceau
en c%oisissant de faire interférer indépendamment des rayons monochromatiques bleu et vert
avec un 3" rayon a spectre plus large contenant les 2 couleurs. Undpremier jeu de prismes
sépare le faisceau en deux dont un est encore dédoublé par un deuxiéme jeu de prismes
sélectifs en longueur d'onde. Le résultat de cette double séparation est un faisceau non
transformé (identique au faisceau initial), un faisceau Meu488 nm) et un faisceau vert (=

514,5 nm). Le diametre du faisceau initial est d’environ 1,5 mm.

Les éléments optiques assurant ces fonctions sont également capables de régler I'alignement et
I'écartement de chaque faisceau.

Le faisceau laser en sortie de la source dépend de la pression d’Argon qui doit donc étre
réglée a la valeur nominale. La chauffe du laser est compensée par le refroidissement du tube
(eau) ainsi que de I'électronique. Au cours de la campagne, la mise en place d'une
;:Iimatisation a été nécessaire pour limiter les pannes dues a la surchauffe de I'électronique du
aser.

A la sortie du systeme de séparation des faisceaux se trouvent les systémes adaptateurs de
fibre. La fibre optigue est composée d’'une fibre centrale de silice tres finani),4d’'une

premiéere gaine en quartz et d'une derniere gaine de protection. Un double systeme de réglage
de la convergence sur la fibre par un module adaptateur manipulateur permet d'ajuster le
parameétre d’alignement et de parallélisme.
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Fibre Reéglage de parallelisme
et de désalignement

Gaine quartz

Gaine de
protection

Fibre optique Module d’adaptation

Il a donc été realisé en début de campagne un réglage initial qui permet un alignement global ;
Un reglage fin, ainsi que plusieurs contrles, sont quotidiennement nécessaires pour
compenser les désalignements éventuels provoqueés par les variations de températures.

Il faut enfin signaler la dégradation progressive
naturelle de la qualité de transmission de la fibre.
L'énergie lumineuse transmise diminue de 50 a
environ 35 % de I'énergie incidente en fin de durée
d’utilisation d'une fibre optique, pouvant méme

aboutir a sa destruction compléte. Un controle de
cette qualité a eté effectué avant le début de
campagne en maintenance préventive.

Photo 6. Les regles de deplacement
pour la réception de fibre.

Création du volume de mesure du Laser CEAT

Dans le cas général, les franges d’interférences sont obtenues par une lentille convergente
ui assure la focalisation des faisceaux en un méme point. Si la distance séparant la lentille
u volume de mesure est trop importante, on utilise un systeme de réception de fibre

permettant la focalisation de chaque faisceau a la distance voulue sur le point de

convergence global des trois faisceaux incidents. Le reglage des optiques frontales se fait en

trois etapes :

-la polarisation qui permet un réglage homogene des trois faisceaux avant la focalisation,

-la focalisation de chacun des faisceaux dans le plan du volume de mesure,

-la convergence des 3 faisceaux permettant la création du volume de mesure.

La mise au point se fait en positionnant sur le volume de mesure un cache muni d'un

trou d’épingle, qui provoque I'apparition de cercles de diffractions identiques en aval du
point de convergence
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Photo 7 convergence des faisceaux en aval Photo 8: Ensemble optique d'émission-réception

Le diametre de chacun des faisceaux prépares est fixe a
@ environ 9 mm, et la distance de focalisation est de 1,5m.
B v Les dimensions de I'ellipsoide sont donc de 0,1 mm de
diamétre et de 1 mm de longueur.
Dans cet ellipsoide, la superposition des deux réseaux
de franges donne un réseau de franges croisées de 0,1

B BV mm de diametre qui sera traversé par les particules
d’ensemencement :

Réseau de franges 1 Reseau ae franges £
Vert + Bleu-vert Bleu + Bleu-vert

+

Le passage des particules dans un réseau d’interfranges permet de récupérer une
information de vitesse dans la direction normale a la frange. La vitesse moyenne de
convection du sillage étant Blutét la direction axiale, le double réseau de frange est incliné a
45° pour améliorer la probabilité de composante non nulle dans les deux directions. Mais les
deux composantes de vitesses affichées sur I'écran du PC de contrble sont alors obtenues dans
le repére lié aux franges et il faudra donc en calculant une matrice de transfert, projeter ces
vitesses dans le repere soufflerie pour obtenir les composantes utiles. Cette matrice sera
recalculée au cours des réglages intermédiaires mettant en cause la position spatiale des
optiques.

signedelavitesse

On remarque facilement que le systeme permet de mesurer une vitesse, mais pas son signe.
Dans un ecoulement complexe, on utilise donc un modulateur permettant de changer la
fréequence de I'un des deux faisceaux focalisés pour faire défiler les franges. En déduisant cette
fréequence de défilement de celle qui a été mesurée, on aura le signe de cette fréquence.

Le modulateur utilisé au CEAT est appelé "cellule de Bragg".

6.2.3.2 Optique de réception

Télescope

Le rble de cette optique est de collecter les signaux lumineux émis par les particules et de les
transmettre aux photodétecteurs. La puissance du signal recu est proportionnelle a I'angle
solide sous lequel est percue la lumiére. L'optique retenue doit donc avoir une grande
ouverture et étre placée aussi prés que possible du volume de mesure.

D'autre part, les particules diffusent beaucoup plus de signal dans la direction de la lumiere
incidente. Le télescope sera donc situé preés de l'axe du coté des émetteurs (position en rétro
diffusion). La position en aval du volume de mesure, en diffusion avant, aurait été preférable
mais difficilement envisageable dans la soufflerie S4.
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Il faudra donc pour tenir compte de la faiblesse du signal rétro diffusé utiliser une optique de
plus grand diametre. L'optique de réception retenue est un télescope de type Cassegrain
autorisant une trés longue focale fixe (2,5 m) sous une longueur réduite.

Ensemblesfiltreset photomultiplicateurs

La sélection des 2 composantes a la réception est assurée par un ensemble constitué de:

-Un filtre spatial qui permet de rejeter la plupart des reflets parasites,

-Un prisme séparateur de couleurs,

-Sur chacune des voies, un filtre interférentiel qui permet de sélectionner 99,9 % de la
couleur sélectionnée.

Chaque couleur est ensuite acheminée a un photomultiplicateur constitué de trois éléments:
-une photocathode qui convertit le signal lumineux en signal électrique,

-une cascade de dynodes pour amplifier ce signal par émission d'électrons secondaires

-une anode (1UI recueille le flux d'électrons.

Ce photomultiplicateur est donc soumis a une tension de 1500 Volts du c6té du champ
primaire entre les électrodes. Du c6té mesure, le signal disponible initialement a quelques
pvolts a été amplifié en sortie de photomultiplicateur a quelques millivolts qui pourront étre
traités en fréquence. Il est amené aux consoles BSA par un céble coaxialddobble
blindage d'une longueur d'environ 20 m.

6.2.3.3 Systeme d'exploitation du signal

Le signal électrique provenant de chaque photomultiplicateur est porteur d'un bruit plus ou
moins important suivant le mode de perception des diffusions par les particules.

Il se présente sous la forme de "bouffées" d'émissions composées d'une répartition de raies
autour de la fréquence centrale caractéristique de la composante de vitesse qui doit étre
extraite du signal. Le systeme utilisé dans la chaine de mesure CEAT, appelé BSA (burst
signal analyser), travaillant en logique céblée, calcule par transformée de Fourier rapide le
spectre de fréquence du signal. o _
Pour une particule idéale passant par le centre du volume de mesure, la partie utile du signal
apparait a l'oscilloscope sous la forme d'une augmentation locale d'amplitude appelée
"bouffée” composée d'une porteuse basse fréequence appelée péedestal sur laquelle se
superpose la fréquence Doppler. La forme correcte de ce signal pédestal est du type gaussien.
le signal global a I'allure donnée dans le graphe suivant :

Signai

La boufféee sera prise en compte lorsque le pédestal
(ou I'enveloppe) dépassera un certain seuil fixé a 25

mV . Il est donc important que la forme du signal ne

Enveloppe soit ﬁas trop perturbée. L'examen direct du courant

du photomultiplicateur a I'oscilloscope montre que le
Pedestal signal pédestal dépend de la taille des particules, de
leur position dans le volume de mesure, du nombre de
particules présentes simultanément dans ce volume de
mesure et du bruit superposé au signal. Il faut noter

en particulier les bruits générés par I'électronique, le

teﬁ laser ou le PM qui détériorent la forme du pédestal.

Lorsque la détection d'enregistrement est effectuee, il faut que le temps d'enregistrement ne
soit ni inférieur a la durée de la bouffée, ce qui amputerait le signal utile, ni supeérieur a cette
méme bouffée, ce qui rajouterait des bruits parasites. De méme, pour que I'échantillonna(?e
soit suffisant, le spectre est attendu sur une plage de fréquence a priori déterminée. Il faudra
donc choisir une fréquence d'acquisition adéquate et quelquefois recaler cette plage d'analyse
pour garder suffisamment de précision dans le résultat obtenu.

Le spectre validé doit avoir une raie spectrale se distinguant nettement des autres. La raie
correspondant a la frequence doppler présentera une amplitude d'au moins le triple des autres
raies voisines. Ayant ainsi éliminé les bruits parasites, on ne retient que la raie principale qui
correspond a la vitesse de la particule. A chaque mesure de fréquence ainsi validée est donc
associée une valeur de période qui est le temps T mis par une particule pour parcourir une

frange. Il suffit alors de diviser l'interfrange par ce temps pour obtenir la vitesse

Cette procédure va étre répétée plusieurs fois pour valider la mesure statistiquement.
L'évaluation du signal en composante devra verifier que les mesures des 2 composantes de la
vitesse ont été effectuées sur la méme particule. Les anciens compteurs utilisant un "module
de coincidence" ont été remplacés par un traitement logiciel gui s'assure que les deux
informations provenant du BSA1 et du BSA2 lui sont parvenues dans une fenétre de temps
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suffisamment petite, ce qui permet de détecter les particules communes aux deux réseaux de
franges et donc de sélectionner encore les données.

Le dernier maillon de la chaine de vélocimétrie laser est un ordinateur qui effectue tous les
calculs nécessaires a l'obtention des vitesses moyennes et de leurs valeurs fluctuantes pour en
déduire les taux de turbulence sur chaque composante.

Ces calculs statistiques sont effectués sur un grand nombre d'échantillons (500 a 5000). Ce
nombre est fixé par I'opérateur, au moment de ['initialisation.

Dans les essais que nous effectuons sur systeme tournant, le sillage, lié a I'hélice en rotation
tourne a la méme vitesse que I'hélice. En un point de I'espace absolu, le vecteur vitesse
évolue donc constamment et un enregistrement continu donnerait un moyennage spatial non
significatif. 1l ne faut donc enregistrer ce vecteur que lorsque I'hélice est dans une position
donnée: pour cela, on ouvre une fenétre d’acquisition, dont la durée dépend de la vitesse de
rotation de I'hélice. A 8000 tr/mn, une ouverture dgu8@orrespond a un degré angulaire de
rotation de I'hélice ; Ce contréle de processus est effectué par une procédure Labview dont le
signal TTL est envoyé a la fenétre d’entrée sur 'ensemble BSA.

Le champ aérodynamique obtenu sera donc limité en précision a ce degré d’ouverture de la
fenétre au cours duquel toutes les bouffées de particules peuvent étre traitées pour obtenir le
vecteur vitesse moyenné.
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6.2.4 Protocole d’exploration de I'ensemble du sillage

Deux contraintes importantes sont imposées par I'analyse d’un sillage d’hélice:

-L’exploration de I'ensemble du sillage nécessite le déplacement du volume de mesure dans
tout le champ aérodynamique explore,

-Chaque vecteur est défini par trois composantes et nécessite donc un moyen de mesure 3
composantes.

6.2.4.1 déplacement du volume de mesure:
Le volume aval est décomposé en utilisant un maillage cylindrique :

A Repeére hélice

!

Pour la phase de validation film chaud, 3 plans aval seront étudiés, la présence du collecteur
de la soufflerie empéchant une exploration plus compléte. Les premiers maillages de la
campagne film chaud, les plans Z=050mm, Z=161mm et Z=272mm, sont retenus.

Pour [a phase de caractérisation du tourbillon en formation, un maillage plus resserré est
retenu aux plans p Z=050mm, Z=87mm plans Z=124mm, et Z=161mm
Chaque plan est décomposé par le maillage radial : 10 rayons équi-répartis tous les 32 mm
pour la validation, et les 4 derniers rayons de téte de pale (224, 256, 288 et 320 mm)
L’exploration sur tout le volume devrait faire intervenir un maillage azimutal (sur le cylindre
complet ou un demi cylindre). Cependant, pour la campagne d'essai vélocimétrie, le
déplacement du volume de mesure ne peut s’envisager de facon réaliste dans les trois
dimensions constituant 'ensemble du champ. On va donc limiter ce déplacement a un plan
vertical situé au droit de I'hélice, sans faire de maillage azimutal complémentaire.

Fenétre initiale : 1°
fixe par rapport a I'hélice

Angle de décalage 6
paramétrable par codeur.

\

Fénétre décalée
d’exploration azimutale
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Pour cela, I'ensemble optique d’émission, lié aux fibres optiques souples et l'optique de
réception lié par cables analogiques au BSA, est déplacé radialement et dans le sens axial.
L'ordinateur commande ces deux déPIacements du volume de mesure dans les deux directions
suivant un tableau programmé en utilisant le systéme DISA.

Lorsque le positionnement du volume de mesure est effectué dans le plan, il faut ensuite
explorer le sillage en azimut. pour cela on utilise un montage électronique portant sur le
déclenchement de la fenétre.Ce protocole de maillage signifie que le sillage est considéré
comme axisymetrique, et que seul compte le positionnement du volume de mesure par rapport
a I'nélice. Ceci revient a négliger les effets d'interactions de la voilure.

6.2.4.2 acquisition des trois composantes:

Vélocimétre en position verticale
mesure des composantes U et V

= Vélocimétre en position latérale
mesure des composantes U et W

Disposant d’'un vélocimetre Laser deux composantes, le relevé d’un champ tridimensionnel
nécessite deux phases :-une premiére phase du relevé des composantes radiale et axiale u w,
le laser étant positionné en zone basse,

-une deuxiéme phase du relevé des composantes tangentielle et axiale dans les mémes points
de I'espace. Le laser est alors positionné en zone haute. Les fichiers de résultats récupérés
auront donc une composante commune qui permettront de valider la position du point de
mesure.

Etalonnage

L'étalonnage du vélocimetre consiste a évaluer trés précisément la dimension de l'interfrange.
La mesure directe étant impossible, la mesure des valegretddea ou bien dd’angle 6
séparant les deux sourgesrmet de calculer I'interfrange. Dans ces deux cas, il s’agit d'un
étalonnage indirect qui évalue linterfrange a partir des cotes de positionnement, a partir
duquel on pourra calculer la vitesse. Ce type d’étalonnage suppose que I'on ne peut créer de
deplacement de particule a vitesse controlée.

Un autre type d’etalonnage a été mis au point au CEAT. Le volume de mesure est envoye sur
le cbté tranchant d'un disque dont la vitesse de rotation est connue. Par effet Doppler sur la
tranche du disque, on ajuste l'interfrange en mesurant la vitesse.

L'étalonnage est alors réalisé plus directement que les précédents et permet d’accéder aux
valeurs de vitesses lues sur les BSA. On traitera deux angles d’inclinaison du disque et on
utilisera les résultats pour le calcul des coefficients de la matrice de projection.
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/ V1

0
Face tranchante de/

positionnement du
volume de mesure

Les résultats de I'un des étalonnages typiques des essals sont reportés sur le graphe suivant :
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+ Vitesse EdIncidence

Cet eétalonnage, refait chaque fois que sont nécessaires des opérations de démontage
remontage, montre que I'erreur de mesure interne au vélocimetre est limité a 2 % de la pleine
échelle, et tres souvent inférieure a 1 % .

Eléments de la campagne d'essai

-Essai N°1 : validation des résultats films chauds sur hélice droite BA0OOO

Laser en position basse: relevé des composantes axiales et radiales.

Exploration des plans transversaux a 50, 161 et 272 mm dans le sillage.

Pour chaque plan, exi)loration des rayons du moyeu vers la téte de pale par pas de 32 mm.
Chaque ragon est exploré sur 360 ° par pas de 10°.

-Essai N°2 : validations des résultats films chauds sur hélice droite BA00O

Laser en position haute: relevé des composantes axiales et tangentielles sur les mémes points
gue l'essai de type N°1

-Essai N°3: caractérisation du tourbillon de téte de pale pour quatre hélices

Laser en position basse: relevé des composantes axiales et radiales pour I'exploration des
plans transversaux a 50, 87, 124 et 161 mm pour les rayons 224,256,288,et 320 mm

Chaque rayon est exploré sur 180 ° par pas de 5°.
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6.3 Dépouillement des resultats d'essais

6.3.1 Présentation des graphes de résultats :

Les résultats sont d'abord présentés sous forme de courbes d'évolution de la vitesse axiale et
radiales en fonction de I'azim@t correspondant a demi rotation de I'hélice. La forme des
courbes attendues permet de caractériser d'abord l'influence du souffle global, par le niveau de
vitesse axiale et tangentielle, puis la présence, la forme et méme l'intensité du tourbillon de
téte de pale en formation dans les zones proches. Les traces attendues sur le volume de
mesure sont détaillées sur le schéma suivant:

Evolution de Vz devant la sond
fixe devant le tourbillon en rotati

A

X axe vertical

(vitesses radiales
dans le plan Y=0)

Z axe de I'hélice

Evolution de Vx vue par
la sonde fixe devant le
tourbillon en rotation

-Y axe horizontal
(vitesses tangentielles dans
le plan Y=0)

Figure 6-1 : Analyse des traces tourbillonnaires

Lorsque la sonde est fixe dans le plan XOZ, la trace de |la vitesse axiae traverse le tourbillon

sans inversion de vitesse, comme il est indiqué sur le schéma. L'évolutioﬁ)\dég%\nd de

la position de la sonde par rapport au tourbillon et du pas de la laniere tourbillonnaire. Vz
négatif est dans la partie supérieure du tourbillon et Vz positif dans la partie inférieure, ou les
vitesses induites se cumulent avec la vitesse d'entrainement Vo. Nous appellerons ce type de
trace une trace tangentielle de tourbillon, de type N°1.

L'indication de vitesse radiale caractérise mieux le tourbillon : en effet, lors de la rotation de
la laniere, la sonde croise plusieurs lignes de courant relatives du tourbillon. L'amplitude de la
fluctuation et de son étalement @rest significatif de l'intensité du noyau tourbillonnaire.
Cependant, le noyau n'est pas forcément sur la trajectoire relative de la sonde dans
I'écoulement. Ce type de trace sera nommeée trace transversale de tourbillon, de type N°2, et
'amplitude de la fluctuation sera nommée dynamique de trace.

6.3.2 Comparaison des essais films chauds et des essais L DA
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La corrélation entre les résultats obtenus en
anémomeétrie Film chaud et en LDA est tout a
fait correcte a bas régime. Alors , l'intensité
tourbillonnaire est assez réduite et le vecteur
vitesse incident 3D reste dans le cadre de
['utilisation normale de la sonde, a l'intérieur
du cbne d’admission de 35°.

Par contre, les comparaisons effectuées a
plus haut régime montrent linsuffisance
manifeste des résultats films chauds au
passage du tourbillon.

On note aussi la tres faible valeur de

composante tangentielle obtenue en

vélocimétrie LDA. Cette composante a été

relevée le laser étant en position haute dans
la soufflerie, ce qui a permis de doubler et

de vérifier trés bien les composantes

axiales . Le point de fonctionnement était

donc satisfaisant mais il est peu probable
gue ces composantes tangentielle soient si
faibles et le résultat au film chaud semble

plus probant.

(Quelques planches plus compléetes sont
pres)entees en annexe 5 comparaison FC-
LDA
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6.3.3 Observation destraces destrois composantes de vitesse
6.3.3.1 Signature radiale de I'hélice droite au cas hominal
(N =8000 tr/mn, Vo = 30 m/sy;= 0,3741 = 0,088) :

Les planches suivantes montrent les évolutions de chaque composante de vitesse du pied de
pale a la téte de pale, pour les trois plans relevés dans la zone de formation du tourbillon.

Planche 6-1: Hélice droite BAOOO Exploration des trois plans du domaine proche en LDA

Caractéristiques générales observées sur les trois premiers plans:

Les signatures sont semblables a celles obtenues en anémomeétrie thermique. Le gain de
vitesse axiale s’accentue sur les trois plans successifs, tout en occupant une surface
transversale de plus en plus réduite sous linfluence de la convergence de nappe. La
composante radiale s’équilibre rapidement autour de zéro. La composante tangentielle décroit
du moyeu vers la téte de pale, et ne s’'atténue globalement qu’au-dela du plan 272.

Le tourbillon de moyeu, présent uniqguement dans les composantes radiales et tangentielles, au
plan 050 a été génereé dans I'axe de I'hélice. Il se diffuse assez rapidement, sans composantes
radiales marquees, mais en donnant quelques oscillations en composantes axiales. Les traces
ne sont plus vraiment périodiques, montrant la déstabilisation rapide de cette partie du sillage.
Le tourbillon de téte de pale, influant sur les composantes radiales et axiales, a donc
clairement son axe dans la direction tangentielle. Le noyau est initialement situé vers le rayon
288 au plan 050, atteint le rayon 256 au plan 161 et s’accentue encore en composante radiale
au plan 272. Comme la composante axiale est alors trés atténuée, alors que la composante
radiale est au maximum, il s'agit de la surface de glissement révelateur du passage de la
nappe.

6.3.3.2 Trace des vitesses radiales et tangentielles pour les quatre hélices

Dans le domaine extérieur, hors influence du souffle R=320 ] o
Seuls sont montres les plans Z =50 mm et Z = 161 mm, les deux autres plans étant similaires.
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Deés le plan rapproché a Z=050, la composante aXene présente qu’une faible déflexion

en azimut montrant la trés faible influence des tourbillons de téte de pale dans cette zone.
Pour BA710 et BASaul, les traces sont identiques a 2 m/s au dessus de celle de BAOOO qui
est nulle. La composante radiale Vrad montre des traces exactement superposées pour les
guatre hélices, oscillant entre 2 et 6 m/s.

Ce constat est aussi valable pour les trois Plans suivants, en Z=087, Z=124 et Z=161, ou Vax
montre des traces superposées et proches de O et ou les composantes radiales sont quasi
superposees de 0 a +4 m/s et s'annulent au plan Z=161. On note aussi une trace de BA710
presentant quelques oscillations, révélant sans doute un niveau de turbulence plus élevé.

Début d’influence du souffle au rayon R=288 mm

L’analyse devient plus interessante dans la zone d’influence tourbillonnaire, au rayon 288
mm. La trace tangentielle de tourbillon est visible sur la composante Vaxiale sur les quatre
plans représenteés.
La dynamique maximale de la trace correspond a I'hélice BA710 : Elle commence a 30 m/s
(+5 a-25 m/s) au plan 050, s’atténue a 24 m/s (4 a -20 m/s) en plan 087, puis a 16 m/s (+2 a -
14 m/s) au plan 124 et enfin a 8 m/s 50 a-8 m/s) au plan 161.
La dynamique est plus faible & 20 m/s pour BA420 au plan 087, et a 10 m/s au plan 124. Les
autres traces sont semblables, atténuées et déphasées d’'une dizaine de degrés.
Parallelement, on retrouve la dynamique de trace transversale de tourbillon en composante
radiale, maximale a 50 m/s (de +30 a -20 m/s) pour BA710 au plan 050, avec le déphasage de
guelques degrés entre les hélices BAO0O, BA420 et BASAuUIl. Elle est au plan 087 en
atténuation a 25 m/s (de 15 a -10 m/s), pour BA710 et BA0OQO, et plus étalée pour BA420 et
BASaul. Elle diminue encore a 20 m/s au plan 124 (de 12 a -8 m/s) pour BA710, a 8 m/s (de -
4 a +4 m/s) pour BA420 et BASaul (traces superposeées).
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Enfin au plan Z=161, la trace radiale a disparu pour BA710, et sont superposées pour toutes
les autres hélices avec une dynamique tres faible de -4 a +4 m/s, et en notant un effet de

turbulence pour BA420.

Zone tourbillonnaire R=256
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La trace de vitesse axiale s'amplifie constamment en intensité sur les 3 premiers plans : Pour
BA420, d'abord entre 5 et 28 m/s au plan 050 , puis de 0 a 32 m/s au plan 087 etde 35 a8
m/s encore au plan 124 . Les niveaux absolus sont plus réduits pour les autres hélices. On note
les traces de BAOOO et BASaul, superposées et déphasées. Par contre, au plan 161, le
maximum de dynamique est pour BASaul a 34 m/s (de 6 a 40m/s), de 26 m/s pour BAOOO,
de 18 m/s pour BA420 de 16 m/s pour BA710.

La dynamique de composante radiale est elle aussi d'intensité maximale pour BA420. Elle
commence a 20 m/s (entre -5 et +15 m/s) au plan Z=050, s’amplifie a 27 m/ au plan 087,
puis a 50 m/s au plan 124, et enfin a 56 m/s au plan 161.

L’analyse montre aussi une croissance continue pour les autres hélices quand on s’éloigne du
plan de I'hélice. Au total, au plan 161, la dynamique de trace est croissante en partant de 17
m/s pour BA710, évaluée a 30 m/s pour BA0OO, a 40 m/s pour BASaul et enfin a 56 m/s
pour BA420. L'influence tourbillonnaire a manifestement été trés réduite a ce niveau du
rayon.

On note encore au plan 050 une trace a ondulation tangentielle pour les quatre plans pour les
quatre hélices. La valeurs moyenne de la trace augmente continlment en s’éloignant du plan
hélice, de 10 m/s environ au plan 050, puis de 12 m/s au plan 87, entre 15 et 20 au plan 124 et
enfin entre 18 et 22 au plan 161. On note que les traces de BA420 et BAOOO sont au dessus
de celles de BA710 et BASaul superposées. Le résidu de dynamique de trace transversale de
tourbillon s’étale quand on s’éloigne du plan de rotation en partant de 10 m/s assez localisé en
azimut au plan 050, jusqu’'a disparaitre au plan 161.

Conclusion de l'analyse par niveau de rayon :

Le domaine d'influence de toutes les hélices reste visiblement en deca de 320 mm. En zone
tres proche du plan de rotation, le pouvoir d'attraction tourbillonnaire est legerement plus
sensible pour les hélices en fleche d'extrémité mais reste limité.

En zone supérieure sous la téte de pale, au rayon 288mm, la trace du tourbillon est plus
marquée pour la fleche amont d'extrémité BA710, et au contraire plus atténuée pour I'hélice
en fleche inverse. L'intensité diminue avec I'éloignement dans le plan aval.
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Zone neutre R=224

Par contre, au rayon R=256, sous le tourbillon, cette méme trace est sensiblement plus
marquée pour I'hélice en fleche répartie BA420. Le niveau de convergence du sillage peut étre
donc supérieur pour cette hélice. L'intensité augmente avec |'éloignement dans le domaine
aval. La comparaison des résultats aux deux derniers rayons montre que le noyau
tourbillonnaire converge vers I'axe de I'hélice.

Enfin, en zone neutre, la composante axiale ne présente plus d'influence tourbillonnaire
notable. Elle oscille aux alentours de 10 m/s dans le plan proche de la pale. Elle augmente a
14 m/s au plan 87, 18 m/s au plan 124, et se stabilise ensuite. Les différences moyennes entre
hélices sont alors trés faibles, avec une Iégére majoration pour I'hélice BA420.
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La présentation de ces quelques diagrammes de traces, avec des informations quantitatives, a
Pe(mls de retrouver les traces radiales et tangentielles de tourbillon, plus marquée pour
'hélice BA710 au plan 288 mm et pour I'hélice BA420 au plan 256. Le tourbillon de cette
qlern[ere hélice suivait donc une trajectoire plus convergente, et d’intensité sensiblement plus
élevee.

6.3.4 Champ desvitessesrelatives

Remarque préliminaire : Les résultats des traces des vitesses sont utilisés pour présenter la
coupe radiale du champ des vitesses, ou I'on Peut voir la projection des Iégnes de courant
relatives. L'impression visuelle directe du tourbillon en formation est cependant trompeuse,
car il apparait en zone périphérique, a la frontiere séparant le souffle de I'hélice et I'extérieur,
un point de convergence des lignes de courant, deduit de vecteurs vitesses tres faibles, ne
représentant pas directement I'enroulement de nappe.

Le maillage retenu de 37 mm de c6té ne permet pas d'observer complétement chaque détail
des zones cisaillées. Le champ de vitesses comporte des vecteurs trés faibles, et dans ce cas, la
direction retenue est dans la marge d'incertitude des relevés expérimentaux. Les lignes de
courant mises en place par le peignage du logiciel Tecplot sont dont a observer avec
précautions.

Nous avons cependant essayé d’analyser globalement le processus de formation du tourbillon,
en replacant le noyau tourbillonnaire (en vert sur les planches suivantes) dans sa position la
plus probable sur la ligne de convergence retenue pour les visualisations, et en recherchant la
compatibilité avec le champ des vitesses environnant, sauf dans le cas ou le module semble
tendre vers zéro.

Dans un paragraphe suivant, en tenant compte de cette premiere analyse, nous avons tenté de
mettre en relief les différences entre les hélices dans cette phase de formation.

6.3.4.1 Caractéristigues communes a tous les diagrammes :

Dans la phase d'initialisation jusqudas 20°,

les lignes de courant de la zone inférieure
(R=224) sont plutdt de direction axiale, avec
une déflection globalement ascendante et en
accélération lorsqu'on s’éloigne de la pale. Par
contre, a la frontiere de la zone supérieure (R =
320), la déflection est dominante et la vitesse
débitante axiale est localement trés réduite.
Les lignes de courant plutdt orientées
radialement, soumises a linfluence du
tourbillon en formation en amont de la zone
d'étude (de 0 a 50 mm).

L
BEZNISEER=NI

Figure 6-2 : champ de vitesse 6 =20

Le champ des vitesses entre dans une phase débitante dans le sens axial, peu perturbée par les
zones tourbillonnaires, qui constitue le véritable début de cycle de génération du tourbillon
dans la zone d'étude. L'avancée du tourbillon d'enroulement de nappe entraine d'abord la
réeorientation des lignes de courant supérieures vers le bas , générant des zones d'etalement des
lignes de courant non-débitante apparaissant clairement en fin de phase un.

Figure 6-3 : champ de vitesBe=45°
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Figure 6-4 : champ de vitesBe75°
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Figure 6-5 : champ de vites8e 105°
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Figure 6-7 : champ de vitesBe 145°

Le point de convergence périphérique est au
droit de ces zones. Il est situé dans la zone
extérieure au souffle de I'hélice, ou le champ
de vitesse tend vers zéro. Cette rotation se
poursuit dans la phase deux et le vecteur
vitesse remonte aboutissant localement a
I'inversion totale dans le sens axial.

On observe sur la plancte= 75° des zones
d'opposition des vecteurs, donnant pour les
lignes de courant des couches de cisaillement
et un resserrement des lignes de courant dans
la partie inférieure de la zone d'étude. Les
vecteurs vitesses de la zone supérieure en
opposition de flux poursuivent leur rotation
sous l'influence du tourbillon.

Il se produit alors un rabattement des lignes de
courant du coté supérieur du point de contact
caractéristique d'une demi géométrie en point
selle, visible sur la figureD = 105°. Cette
rotation protége toujours une zone de non débit
représentant la zone tourbillonnaire, et les filets
fluides sont alors orientés vers la périphérie de
la pale. Toute la zone débitante Inférieure est
caractérisée par un resserrement des lignes de
courant.

En phase trois, caractérisé €rr 120°, la
rotation s'est deplacee et les lignes de courant
des plans arriere suivent la déflection vers le
haut. Le tourbillon en Ilimite de zone
d’influence du souffle semble étre un résultat
d’interpolation sans signification physique.
Tout se passe donc comme si I'écoulement mis
en forte vitesse dans la zone de forte charge au
deux tiers de la pale rencontrait un obstacle;
cet obstacle est repoussé et contourné. On
distingue dans cette troisieme phase trois zones
dans le domaine étudié: -une zone incidente
défléchie vers le haut,

-une zone basse d'écoulement sain, en
accélération, défléchie vers le bas,

-une zone qui est ici représentée par un tourbillon, mais qui en réalité est en dehors de la
présence du souffle. Ces trois zones sont séparées par une géométrie "point selle" compléte.
Toute la phase d'écoulement suivante caractérisé@ =rl45° montre la zone incidente
repoussant le tourbillon vers l'arriere du domaine, ainsi que la aussi devant le tourbillon. La
géométrie "point selle” devient dominante.

La fin du cycle, en phase quatre, est caractérisée par le repoussement de la zone en point selle
située en amont de la zone de tourbillon, avec en amont une forte composante radiale, la
réduction de cette zone sous la poussée du cycle suivant, et l'invasion du domaine par
I'écoulement sain.

6.3.4.2 Etude comparative des quatre hélices

Différences relevées dans la phase de la génération du tourbillon
au pointd = 20°
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BAOOO BA420

BA710 BASaul

Les quatre hélices présentent une zone d’écoulement sain dans la partie amont du domaine.
L’influence du tourbillon précédent est moins marquée pour BA710 que pour BA420.
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au pointd = 45

BAOOO BA420

BA710 BASaul
Le point de convergence des lignes de courant, ﬂci un point source) n’'est pas significatif.
Parallelement, la déflection est tres nette pour I'hnélice droite, équivalente et un peu plus
réduite pour les hélices en fleche BA420 et BASaul, et n'apparait que plus tard, plus haut,
plus faiblement pour BA710.

au point6 =75

BAOOO BA420

BA710 BASaul
Apres retournement du vecteur vitesse vers I'amont, I'hnélice BASaul semble en avance de
phase tout en gardant une zone de non-débit assez réduite. Cette zone de non-débit est
dominante pour I'hélice droite BAOOO, et a peu pres équivalente pour BA710 et BA420.

au point 6 = 105
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BAOOO BA420

BA710 BASaul
Dans cette phase, le point selle est plus marquée pour I'hélice BA420, ou le rabattement des
lignes de courant en zone inférieure est plus important. A 'opposé, les hélices en fleche
d’extrémité BA710 et BASaul laissent une zone débitante plus importante.

au pointd = 120

BA0OOO BA420

BA710 BASaul
Pour I'hélice droite, le tourbillon apparait trés clairement formé en téta = 120° et s'évacue vers
I'arriére toujours a la frontiere de la zone du souffle. On retrouve une formation similaire moins
intense pour BASaul.
Par contre le phéenomene apparait, un peu plus tard, au dessus, et beaucoup plus discret pour
I'hélice en fleche répartie BA420: le gradient de vitesse est plus étalé vers l'arriere, en méme
temps que la zone en point selle se dilate.
Pour I'hélice en fleche d'extrémité BA710, cette zone frontiere ne génére que tres faiblement le
méme phénomeéne. Nous avons vu sur les traces des vecteurs que la dynamique était plus
intense pour cette hélice, mais aussi plus breve: il semble donc que la durée de la pulsation soit
un parameétre dominant sur l'intensité dans l'influence globale du tourbillon.

au point 6 = 145
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BAOOO BA420

_ BA710 BASaul
En ce point, la zone en point selle est tres marquée pour I'hélice droite, équivalente pour BA420
et BASaul qui reste un peu en avance de phase, et assez réduite pour BA710.

6.4 Conclusion générale des essais LDA

D'un point de vue purement scientifique, les deux objectifs ont eté réalisés: _ _

-Le premier a été l'analyse du processus de formation tourbillonnaire pour I'hélice droite en
géneral, puis pour les quatre hélices proposées.

-Le second a été la mise en lumiere des limites de validité des résultats de la campagne
précédente réalisées en vélocimétrie film chaud tridimensionnelle.

Cependant des doutes subsistent sur la validité de nos mesures pourtant effectuées avec un
intervalle d'incertitude inférieur au 1% de I'étendue de mesures. En effet, nombre de points
ont du étre repris pour obtenir les fichiers résultant de notre analyse. Les composantes
tangentielles en particulier correspondaient moins bien a l'analyse globale et a la bibliographie
qui révelent un souffle classique en aval d'une simple hélice en rotation.

D'autre Bart, 'ensemencement au niveau du moyeu ne pouvait étre effectué de facon
convenable et plusieurs points proches du moyeu n'ont pu étre validés.

Nous comparerons a l'issue de I'étude globale nos divers résultats expérimentaux en valeurs
moyennes qui se réveleront quelquefois difficiles a corréler.
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7 ANALYSE THEORIQUE DE L’ECOULEMENT PAR LA
LIGNE PORTANTE

7.1 Introduction

7.1.1 Généralités

Nous avons présenté dans les chapitres précédents les différents éléments de I'étude
expérimentale du fonctionnement des hélices de petite puissance, a grande vitesse de rotation
caractéristiques des avions de modele reduit type R.P.V ou U.A.V.

Notre travail de thése doit étre complété par une approche plus théorique basée sur un modele
prédictif du fonctionnement qui pourra s’appuyer sur les bases de données expérimentales
disponibles a l'issue des essais.

Le développement d’'une méthode de calcul de I'écoulement et de prévision des performances
est utile pour tenter de classifier 'importance des différents phénomenes intervenant dans le
calcul de I'hélice. La réalisation d'un modéle et du logiciel correspondant impose de
comprendre au mieux les limites de la modélisation et de I'orienter vers les particularités des
hélices de drones.

Cette partie de I'étude est donc destinée au développement d'un modele aérodynamique de
I'nélice, comportant une mise en équilibre de la nappe. Ultérieurement, il sera utile de prevoir
le modele aérodynamique de la voilure, et du fuselage et leur interaction avec le
fonctionnement de I'hélice. Mais le développement de tels codes est colteux en temps, et
notre probleme étant le fonctionnement d’'une hélice propulsive, nous considererons que le
fonctionnement en hélice isolée donne des informations suffisantes pour corréler les résultats
expérimentaux.

Le modele numérique que nous utiliserons, basé sur le modele théorique de la ligne portante
de Prandtl, prend appui sur les différents travaux effectués a l'Institut de Mécanique des
fluides de Marseille.

7.1.2 Choix d'un modele de ligne portante

Devant la problématique du calcul d'hélice, plusieurs méthodes d'études peuvent étre
envisagees :

» Méthode de ligne portante

Dans cette methode, basée sur la théorie des singularités, la pale est modélisée par une ligne
tourbillonnaire, et le sillage est remplacé par un ensemble des lanieres tourbillonnaires. Elle
suppose un allongement suffisant pour réduire chaque profil & un effet portant ponctuel.

» Méthode de surface portante incompressible

Comme la précédente, c’est une méthode basée sur la théorie des singularités imposant les
mémes hypothéses sur I'écoulement. Elle s’adapte mieux aux mémes écoulements
tridimensionnels et incompressibles lorsque l'allongement des pales ne permettent pas
d’assimiler le fonctionnement de chaque profil en un point donné. Chaque pale est alors
modélisée par une répartition de sources (effet d'épaisseur) et de doublets (effet de cambrure)
sur des panneaux. Les sillages sont représentés par des répartitions des doublets.

» Méthode Euler 3D stationnaire ou instationnaire

L'écoulement tridimensionnel est calculé Bar intégration des équations d'Euler pour les
écoulements tridimensionnels et compressibles des fluides parfaits. Les équations de Navier
Stokes prenant en compte la viscosité sont rarement nécessaires dans les calculs d’hélices ou
I'étude se fait surtout loin des obstacles solides dans le sillage.

Il faut alors modéliser la pale par un maillage surfacique, obtenir le volume d’étude entre la
frontiere de la pale et les frontieres amont, latérales et aval, traiter le champ volumique en
posant des conditions aux limites sur les frontieres. Le nhombre de mailles est vite prohibitif
car il y a juxtaposition d’un grand domaine volumique et de structures tourbillonnaires de
petites dimensions nécessitant des mailles adaptées.

L'examen de ces méthodes a orienté notre choix en deux temps :

Modéle de résolution : Pour une hélice classique fonctionnant a des nombres de Mach
modereés, les methodes préalablement décrites fournissent des résultats trés voisins. Mais les
résultats dus a la méthode de ligne portante ont un rapport d’efficacité " qualité des résultats -
investissement calcul" meilleurs que les autres car elle peut prendre partiellement en compte
la viscosité a travers I'exploitation d'une polaire de profil. Une comparaison des temps de
calcul montre que la ligne portante est la méthode la plus rapide. Ces deux considérations de
gualité et de rapidité nous ont amenés a la retenir pour notre étude. Il faut noter que, comme
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il a été vu dans I'étude bibliographique, cette méthode est utilisée dans le logiciel LPC de
I'ONERA ou I'on calcule le pas réduit de chacun des tourbillons hélicoidaux du sillage a l'aide
d'un processus itératif. Elle est aussi utilisée dans le logiciel SMEHEL, développé par I''TMFM
et incluant une mise en équilibre compléte du sillage de I'nélice.
Il sera cependant tres intéressant ultérieurement de comparer nos résultats avec les codes CFD
disponibles sur le marché qui avec l'augmentation des tailles de mémoire RAM et des
vitesses de processeurs pourront résoudre le type d’écoulement rencontré dans notre domaine
aval de I'hélice, en faisant moins d’hypotheses restrictives.
Modéle de nappe : La méthode de ligne portante ayant été retenue, la question se pose du
niveau de précision souhaitable permettant d'approcher le fonctionnement réel de I'hélice. Il a
été retenu que la modeélisation de la nappe est un ensemble des lanieres tourbillonnaires dans
I'espace, stationnaire dans le repere relatif. Lorsque le parametre d'avancement est petit, le
pas du sillage est lui aussi réduit et l'interaction entre la pale et la nappe est tres forte. Le
calcul complet avec une nappe de géométrie libre est donc trés sensible a la précision de la
géométrie de la nappe et le calcul de la puissance induite utilisant une nappe rigide a priori
éterminée serait donc impreécis. Il est alors préférable d'utiliser un modele de nappe libre. Tel
sera donc notre objectif de calcul du systeme avec une nappe tourbillonnaire en equilibre. Ce
choix aura des conséquences importantes sur la mise au point du logiciel, beaucoup plus
longue avec une nappe libre, qui impose des processus d'intégrations numériques.

7.2 Géomeétrie de I'hélice
7.2.1 Définition des reperes utilisés

Deux systémes de coordonnées sont utilisés :
7.2.1.1 Le repére absolu §XoY oZo,

O centre de I'nélice

OZo axe de la pale d’hélice _

OXo axe vertical perpendiculaire a la voilure de
I'aeronef _ _ .

Ce repere est celui du banc d’essai de I'hélice, dans
lequel I'hélice tourne a la vitesse de rotation
Q=-Q°K,

et I'écoulement a linfini amont a une vitesse
V, =V, * K,

Dans ce repere seront réalisés les bilans d'efforts
I((r:IOLlije et poussée) permettant de caractéeriser
'hélice.

Le repere relatif OXYZ lié a I'hélice

Ce repére
tourne

donc dans

le repere
absolu a la vitesse
Q=-Q+K
Dans ce repére, I'axe OZ est parallel I'axe
OgZo. L'axe OZ est donc défini comme
l'axe de rotation, et le plan OXY comme le
plan de rotation.
L'axe OX, dans le cas d'une pale en fleche, est
I'axe contenu dans le plan de rotation et
joignant I'axe de I'hélice au centre de pression
du profil de Placés les centres de w pression
de tous les protils de la pale droite.
Le troisieme axe OY formant le triedre direct

X

ETUDES HELICES DRONES - ENSAE 119



MODELE THEORIQUE DE L'HELICE EN FLECHE :

défini completement ce repere.

7.2.1.2 Liaison entre repere relatif et repere absolu

Le repere absolu, centré a priori sur I'hélice, peut étre aussi centré sur un point fixe de

I'aéronef ou de la maquette en essai.
i

X
0

VVI: \_/fitesse de I'écoulement par rapport au repére
relatif.

V : vitesse de |'écoulement par rapport au repére
absolu. N . .

r . vecteur de position d'un point de I'hélice
dans le repere relatif.

Ces vecteurs et donc les repéres correspondants
sont liés par la relation suivante :

W =V - QAT

v 7.2.1.3 repere lié a I'élément de pale

0
Pour calculer les incidences aérodynamiques des profils, il faudra définir un repére lié a
I'élément de pale. Le triedre servant alors de référence locale est composé des vecteurs t, pro,
et tpro.
a) Le vecteur tangent en un paingst défini comme le vecteur tangent a la ligne portante en
ce point, et de direction "moyeu - bout de pale”.
Le plan constitué par le vecteur tangent sur chaque élément de pale et le vecteur directeur de
'axe OY, noté j, sera le plan de référence d'incidence aérodynamique. Ce plan ne serait
différent du plan de rotation queJ)our des hélices présentant une fleche en aval du plan de
rotation. Dans le cas de notre étude, ce plan sera donc confondu avec le plan de rotation.

V.

incidence

Wrel

b) Le deuxieme vecteur du triedgo est défini
comme suit : pro =t I\ [{jAt)

En effet, le terme ?j\.t) représente un vecteur
perpendiculaire au plan de référence, et le vecteur
pro sera donc perpendiculaire a t, contenu dans le
plan de reférence.

Par consequent, ce vecteur Ipro est normal a la
ligne portante, parallele au plan de reférence de
I'incidence et aura toujours un angle de moins de

90° degre avec le vectelr

tpro =Aprg
P P pro = A JAL
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c) Le troisieme vecteur, nomntgro, sera défini pour compléter le triedre direct :

tpro = tApro

Les angles et des vecteurs ainsi définis sont représentés sur la coupe de profil normale a la
ligne portante, qui est présentée rabattue dans le plan de la feuille sur la figure suivante :

incidence |

vitesse W

pro ROFIL

7.2.2 Modele géométrique de la pale

7.2.2.1 Discrétisation géométrique radiale de la pale

La pale est initialement définie par I'empilage de
X chacun des profils aérodynamiques qui la
A composent. o
Pour en obtenir la définition complete, la pale est
donc coupée en éléments par des plans paralléles
au plan OYZ au niveau des points donnés dans la

v ROFL GEOMETRIOUE discrétisation géométrique.. Les données des
Q profils nécessaires a la définition de la pale sont
PROFIL AERODYNAMIQUE obtenues sur chacun de ces plans. Les pales

retenues dans notre étude ont été définies sur 20

lans.
Les calculs des caractéristiques geometrigues des
points placés entre ces points de discrétisation

= Y sont faits par interpolation linéaire. On obtient

ainsi les élements de pale.

Remarque : On constate des le niveau de
définition de la pale une difficulté : les plans paralleles sur lesquels seront construits les
rofils ne seront pas perpendiculaires a la ligne des centres de pressions des profils sur
esquels s’appliquera la portance. La fleche de la pale ne devra pas étre tres forte pour eviter
que les caractéristiques des profils paralleles au plan OYZ (Profi S qui interviennent dans les
caractéristiques geométriques de la pale) ne solent trés différentes des caractéristiques des
profils normaux a la ligne portante (Aorofils qui interviennent dans les caractéristiques
aérodynamiques de la pale). Cette condition implique que l'angkpresente dans la figure
précédente soit petit.

Le fichier initial comprendra donc une information sur le type de profil . Des profils de type

Clark Y ont eté retenus pour la simplicité de réalisation due a l'intrados plat, et la disponibilité

ge flchler?dde polaires complets comportant un paramétrage en Nombre de Mach et Nombre
e Reynolds.
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7.2.2.2 Caractéristigues geomeétriques des profils

Les données géométriques nécessaires en chaque point de définition de la pale sont :

* les coordonnées (x,y,z) du centre de pression du profil

* lalongueur de corde du profil.

 ['épaisseur relative du profil (rapport de I'épaisseur réelle sur la corde du profil).

* le calage local du profil .

En partant d’'une série de profils connus (type, corde, épaisseur relative), chaque profil est mis
en place d’abord en situant le centre de pression au quart de la corde en partant du bord
d’attaque, puis en effectuant une rotation correspondant a I'angle de calage.

L'angle de calage géométrique de chaque profil est défini comme l'angle existant entre la
direction de référence du profil et le plan OXY.

Cet angle de calage local peut se deéfinir comme la somme de deux angles :

aq: angle de pas de la pale, donné au niveau du rayon de référence a 0.7R, qui pourrait étre un
des %?ramétres de fonctionnement de I'hélice si I'hélice était montée sur un moyeu a calage
variable.

8, (s) : angle de vrillage du profil, difféerent pour chacun des profils successifs : La loi de
vrillage ainsi constituée sera une caractéristique de construction optimisée de la pale.

Le calage d'un profil quelconque sera dong':= 8, (s) + ag
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7.2.3 Modele théorique de définition de la pale

Les caractéristiques réelles qui définissent géomeétriguement la pale vont étre remplacées dans
le modele de calcul par des points ou par des lignes particuliers, appelés singularités ; Dans
notre cas, ces singularités sont des tourbillons répartis sur une ligne, la ligne portante, qui
générera le méme champ aérodynamique que le profil réel dans le domaine entourant la pale.

7.2.3.1 Position de laligne portante sur le profil

La position idéale de cette ligne sur le profil est

donc difficile a déterminer puisqu’elle dépend de
Rayon delapale la forme du profil retenu, et de son cas de

fonctionnement. Il est souvent retenu dans la

Iittécrlature une ligne situc?e atl)J porlergier quart de la

: corde, en partant du bor ‘attaque, qui

Ligne portante représente un compromis acceptable, et nous

conserverons la méme hypothese.

Le rayon du moyeu est le rayon du point de début
Rayon de moyeu de la ligne portante, et le rayon de la pale le rayon
> 7 correspondant au point de bout de cette pale.

Z axe derotation

X

Plan de
rotatio

Dans le courant du calcul, seront définies les
longueurs curvilignes :
so . longueur du moyeu a la ligne portante (dans
notre cas,s, = 0.0)
s, . longueur du début de la ligne portante au
bout de la pale.

C'est la longueur totale efficace de la ligne portante. Les bilans d'efforts seront
intégreés sur cette longueur.

7.2.3.2 Discrétisation de la pale

La ligne portante sera remplacée localement par le segment rectiligne qui joint IesC!ooints
%éométriques "quart de corde" des deux profils situés de chaque coté de I'élément de pale.
ur chacun de ces segments seront situées les singularites tourbillonnaires linéairement
réparties et qui par definition seront liees a la pale. Cet ensemble sera par la suite
communément appelé le tourbillon lié.
Un deuxiéeme ensemble de singularités sera constitué des laniéres tourbillonnaires du méme
type que les précédents, dintensité constaniddi(dr, représentant I'échappement de
circulation nécessaire pour prendre en compte le gradient de circulation sur la pale elle méme.
Ces laniéres tourbillonnaires constitueront la nappe libre.

Le calcul numérique du champ des vitesses et des performances suppose l'intégration des
effets induits sur toute la pale. On superpose donc sur la ligne définie initialement par les
oints de définition géométrique des points particuliers facilitant les intégrations sur

‘envergure.
Ces points sont solutions de poglnémes de Legendre choisis habituellement OFour leur
compatibilité, et qui facilitent considérablement les problémes d'intégration le long de la pale
et des laniéeres. _ _ _ _

-Les premiers points retenus sont les Fomts de Lobatto, desquels partiront les lanieres
tourbillonnaires libres dans le champ aval de I'hélice.

-Les deuxiemes points retenus sont les points de Gauss, considérés comme points de
contrble, sur lesquels seront calculées les performances locales des profils.
Places sur la méme ligne, ces points seront suffisamment éloignes les uns des autres pour ne
pas entrainer de problemes de divergence dans le calcul.
Le nombre de points retenus a été l'objet d'études préliminaires sur des cas simples et a
finalement été fixé a 16 points de Gauss et 17 points de Lobatto.
Les points de Gauss et de Lobatto sont initialement déterminés par calcul théorique donnant
des valeurs dans l'intervalle (-1, +1).
Les valeurs initialement déterminées sur cette échelle (-1, +1) doivent étre corrélés a la
position réelle sur la longueur de la ligne portante du moyeu.
Par exemple, l'abscisse au point de Lobatto "I" est liee a la valeur du point de Lgbatto

dans l'intervalle [-1,1] par I'équation : s o, :—;- s, (x, +1.0)
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Le calcul préliminaire permet aussi d'affecter a chacun de ces points caractéristiques un
"poids”, de telle sorte que la valeur de l'integrale d'une fonction F(s) sur la longueur de ligne
portante sera facilement obtenue par sommation des valeurs discretisées sur chaque point de
Gauss X poids de chacun de ces points de Gauss.

Nous aurons donc I'équation :

| =[f(9)@s =y f(Ni) Pds(Ni)

Nous utiliserons dans |'algorithme de resollut_l(_)n la varighlgui constituera la variable de
phase en envergure utile pour les décompositions en série de Fourier ; En particulier, au point

t$-2°Sos
S ~% C

de Lobatto, nous obtenons une variable de typg,. = arcos@Sl

Points de Lobatto
Points d’émission de lanie

Points de Gauss ‘\
= Points de contrdle l
|
‘ Laniéres émises
4 \7 intensité : (ddr).dr

- W W) Y

—
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7.3 Modele théorique de calcul de I'écoulement

7.3.1 Hypothéses initiales.

Ce paragraphe a pour but de poser les equations nécessaires au calcul du champ
aerodynamique. Nous adopterons les hypotheses suivantes :

7.3.1.1 Hypothése 1

La viscosité est négligeable. Cette hypothése est réaliste tant que le nombre de Reynolds est
trés grand, et cette condition est presque partout réalisée dans le champ aérodynamique. On
doit cependant noter quelques régions du champ ou la viscosité devient tres importante. Il faut
en particulier prendre en compte les restrictions suivantes :

-Les profils du pied de la pale sont souvent exposés a de forts angles d’'incidence. Dans ce cas,
il apparait un gradient de pression contraire sur le profil qui induit I'apparition de zones dans
lesquelles la viscosité devient importante. A I'extréme, on arrive au decrochage de la couche
limite. Ce phénomene peut étre pris en compte a travers les polaires des profils.

-La pale génére les tourbillons libres (constituant la nappe) qui, emportes par I'écoulement,
s'éloignent de la pale; au-dela d'une certaine distance, Il apparait un phénomeéne de diffusion
de l'intensité des tourbillons a cause de la viscosité. Ce phenomene est surtout important dans
la nappe lointaine.

-Si le modele de tourbillon utilisé fait abstraction de toute viscosité, au niveau du centre de ce
tourbillon, la vitesse induite devient infinie. Le calcul doit bien sdr éviter ce tyﬁe de
singularité pour des raisons numeériques et ceci d'autant plus que dans la realité, ce phénoméne
n'existe pas, et la vitesse induite par le tourbillon devient nulle quand on s'approche du centre
du tourbillon. Ceci vient du fait que la viscosité joue un réle trés important dans la dynamique
du tourbillon quand on est trés proche du centre. Ce theme sera développé dans les chapitres
suivants.

-Si le nombre de Mach est trés grand, se formeront a I'extrados des profils des zones de flux
supersonique comportant des chocs dans lesquels la dissipation visqueuse devient tres
importante. On peut essayer de faire une premiére %pproximation de ce probleme dans
I'évaluation du coefficient de trainée, en tenant compte de la trainée du choc dans les fichiers
des polaires.

7.3.1.2 Hypothese 2

Dans ce domaine d'étude, l'air est un fluide incompressible, c'est-a-dire que le nombre de
Mach est treés faible. Le champ des vitesses absolues sera limité a des vitesses de 60 m/s, loin
de la pale d’hélice. Mais il faut tenir compte de la pale en rotation et cette condition dépendra
surtout du régime de fonctionnement et de la géométrie de I'hnélice. Si la vitesse de rotation est
assez forte et que le rayon de la pale est tres grand, on trouvera en bout de pale un nombre de
Mach relatif transsonique. On pourra cependant prendre en compte en premiere
approximation l'effet de la compressibilite dans les fichiers des -caractéristiques
aerodynamiques des profils.

7.3.1.3 Hypothése 3

On supposera que dans le repéere lié & I'hélice, I'écoulement est stationnaire. Bien que le
vrillage semble affecter une forme stationnaire dans le référentiel relatif, la configuration des
lignes de courants relatives a I'hélice est en réalité plus complexe. En particulier, au voisinage
du tourbillon marginal, les lignes de courantes relatives s'enroulent autour du noyau du
tourbillon, elles sont donc non stationnaires dans le référentiel relatif. Cependant si I'nélice est
sans incidence globale par rapport a I'écoulement uniforme, que sa vitesse de rotation est
constante, on peut admettre en premiére approximation que ces lignes de courants sont
stationnaires par rapport aux pales de I'hélice.

7.3.1.4 Hypothese 4

On supposera que la fleche est petite. Comme nous le verrons ultérieurement, la condition de
fermeture du probleme est basée sur la connaissance des données bidimensionnelles des
profils, ce qui nécessite que les effets tridimensionnels ne soient pas tres élevés.

7.3.2 Modele de résolution

7.3.2.1 Equations générales

Les équations servant au calcul du champ aérodynamique entourant I'nélice, exprimées dans
le repere relatif, en tenant compte des hypotheses précédentes, sont:
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-Equation de continuité en incompressible permarf#wtW) =0
-Equation du mouvement exprimée dans I'espace relatif en régime permanent dans cet espace

grad 0 -2 022 B v ron + 20)
Op 2 O

Cette equation qui montre la liaison entre le champ de Er,ession et le champ des vitesses, ne
sera pas utilisée directement; En fait, méme dans la théorie tourbillonnaire, le champ des
pre]§|3|ons sera pris en compte pour determiner la vitesse a partir des données des polaires de
profils.

Les conditions aux limites sont définies sur les frontieres du domaine :
- sur la surface de la pale d’équation :

Soae(X,Y,2) =0: Weip, =0

- sur la surface de la nappe d'équation :
Suaree(X,Y,Z) =01 Wapee ® Nyapee =0

-condition limite a l'infini :
W, =V, k- QAF

le vecteur vorticité, ou tourbillon est défini comme suit :
~ 1 -
w=—rot(V
> (V)

7.3.2.2 Potentidl desvitesses

Les équations de base ayant été définies, il faut définir les équations permettant de calculer le
champ aérodynamique complet dans le domaine d’étude :

La condition d'incompressibilité du dernier paragraphe sera remplie s'il existe un potentiel
vecteur® tel que : W =rot(P) }

Le champ des vitesses ne se trouve pas modifié si le veetest remplacé par un vecteur

W', différent du premier par la valeur du vecteur gradient d'une fonction scalaire. C'est-a-dire

silonpose: W =W +grad(¢) oue est une fonction scalaire arbitraire.

Ainsi, le potentiel vecteur ne se définit pas de fagon unique. On impose alors au wedgeur
satisfaire la condition supplémentaire :

div(@)=0
et compte tenu de cette condition, on deduit une équation vectorielle de Poisson pour le
vecteury: AW =-2+w

On constate que la distribution des vecteurs tourbiltorgans I'ensemble du champ étudié
permet de remonter au potentiel et donc en pratique directement au champ des vitesses
relatives et absolues dans le domaine.

7.3.2.3 Equation de calcul de la vitesse résultante:
Cette vitesse résultante, solution du champ précédent, est donnée sous la forme :

W =V, - QAT + W;

Elle est donc le résultat du champ dominant, di a I'avancement et a la rotation de I'hélice, et
du champ induit par les effets tridimensionnels représentés par la distribution tourbillonnaire.
W; est donc cette vitesse induite par la répartition des tourbillons dans un élément de volume
dt, et que I'on peut calculer de facon générale par une équation du type Biot et Savart :

~ 1 WAMI
W, = 55 Il e
21 |W|
ou - 1" est le point de calcul de la vitesse _
et -" M" est le point dans lequel on place le tourbillon.
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La détermination de la distribution des tourbillamngdoit respecter les conditions aux limites

sur les surfaces de la nappe et de la pale. Il serait difficile de traiter directement cette équation
volumique, mais le vecteur tourbillon occupant un élément de volume peut étre remplacé par
un vecteur circulation sur un contour entourant ce méme volume, de sorte que :

- - r MI .
en posantow [eit =£EII'E¢H”S, nous obtenondV, :—Efdi3 [ds. Cette équation a la
2 41711 M

forme de la loi de Biot et Savart appliquée classiquement en électromagnétisme. La source
magnétique est remplacée par un elément perturbateur du champ initial, ici un tourbillon
d'intensitel", placé dans le champ de vitesse, en induisant sur ce champ un élément de
vitesse complémentaire appelé vitesse induite, c’est-a-dire provoquée par lintensité de ce
tourbillon ou ce qui revient au méme par la circulation autour de ce tourbillon.

Il est donc intéressant de rechercher une solution utilisant la théorie de la ligne portante. Dans
cette méthode qui s'inspire de celle de Prandtl pour l'aile d'envergure finie, chaque pale est
assimilée a un tourbillon lié d'intensité dirigé suivant I'axe de celle-ci. Cette représentation

a pour conséquence directe I'échappement d'une nappe de tourbillons libres, qui peut étre
décrite et modélisée par un ensemble de laniéres tourbillonnaires d'interisite

La condition limite sur la pale de I'hélice, qui maintenant est assimilée a une ligne portante,
sera liée a la circulation supposée autour de ce profil. Ceci conduit a choisir une relation de
fermeture liée au fonctionnement bidimensionnel du profil, de coefficient de portance connu a
partir de l'incidence d’attaque.

On peut ainsi obtenir une equation analogue a celle de Prandtl qui relie pour chaque section de
la pale la circulation avec la vitesse relative et l'incidence de cette vitesse par rapport a la
direction de référence du profil, qui dépendront ultérieurement en plus du nombre de
Reynolds et du hombre de Mach local.

Rappelons ici I'hnypothése 4 qui impose que la fleche de I'hélice doit rester assez petite. Dans
le cas contraire, les effets tridimensionnels du flux deviendront trés importants, et I'on ne
pourra pas utiliser les caractéristiques aérodynamiques des profils par rapport aux données des
polaires bidimensionnelles.

On peut exprimer la vitesse induite due a I'ensemble des tourbillons liés et libres en
appliquant la loi de Biot & Savart comme suit :

— — 0 At

1 dSAMI 1 s— dr . dsAMI
= e [T(9)° + ¢ * ds
I e 1T J;O ( ) |W|3 4em J;Og ds L(s) m|3 E'.

Le calcul de ces vitesses induites sera traité dans un chapitre spécifique. On peut déja
constater qu'il fait intervenir deux termes :
e un terme représentant l'intensité du tourbillon concérit®) pour le tourbillon lié et

al : . s
& [ds pour le tourbillon libre, extérieur a I'intégrale parce que constant)
S

N as\Ml . s
e un deuxieme termq' st caractéristique de la géometrie, c’est a dire de I'élément
L(s)
de longueur de laniére, de la distance et de la position de la laniére par rapport au point de
calcul de la vitesse.

7.3.2.4 Algorithme de résolution par la théorie de la ligne portante
» Equation de base de calcul delacirculation:

Posons maintenant I'équation de Kutta-Joukowski pour chaque profil.

Si on appelle :
-W: composante normale a la ligne portante de la vitesse relative a la pale,
- | : corde du profil,
- Cz: coefficient de portance du profil bidimensionnel.

La différentielle de portance "dCz" d'un profil de longueur de pale "ds" en régime
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bidimensionnel peut étre calculée en posant les équations suivantes :
1
ch:—Z-powgo le C, e ds

dC,=peW_ el eds

d'ou I'on déduit I'équation du calcul de la circulation d'un profil en régime bidimensionnel :

r= é eW, 1 C,
Si nous écrivons la vitesse induite relative a la pale par ses composantes dans le repere absolu:
W. =vei+wej+uek
le vecteur vitesse relative sur la pale vaut donc :
W=(v-yeQ)ei+W+xeQ)s j+(V,+u) k
la composante normale a la ligne portante de la vitesse relative s'écrit :
W,=W-(W-t)t

* Calcul du coefficient de portance

Le calcul du coefficient de portance nécessite d'abord de connaitre I'an?le d'incidence de la
vitesse relative a la pale par rapport a la direction de référence des angles d'incidence (voir
chapitre précédent).

Il faudra calculer les valeurs de ces angles dans l'intervali 72).

Pour cela, on écrira I'équation suivante :

Pp= arcth%

UW, e pro L
L'angle du profil par rapport & la direction de référence d'incidence est :
@' =8,(s) *a,

L'angle d'incidence de I'écoulement par rapport au profil se déduit facilement :

. ot

1 =0,(9+a, —arcth)%
OW, e proC

Cet angle d'incidence étant connu, la détermination du coefficient de portance dépend des

hypotheses sur les polaires des profils.

Remarque : I'hypothése de comFortement simplifié en plaque plane a été retenue pendant
toute la mise au point du logiciel. Puis, un sous-programme complet a été développé pour

faire apBeI a des fichiers de polaires complétes, prenant en compte l'influence de I'épaisseur,
du nombre de Reynolds local et du Nombre de Mach local ; Cette amélioration ne change pas
le principe de I'algorithme de résolution mais modifie de fagon tres importante les résultats de

performances.

o Calcul de la circulation

La loi de la circulation sur la pale sera donnée par la resolution de I'equation (7.1). Cette
équation est une équation non linéaire. Une méthode trés classique consiste a faire d'abord le
changement de variable :

szé- [(s +s,) - (3 - )* cos(e)]
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avecg [ |_O, nJ, et apres un développement de la circulation en série de sinus par rapport a la
variable®:

F@)=Y .0 snkeq)

Le calcul des coefficients, est réalisé par une méthode de colocation, c’est-a-dire en
imposant I'équation (3.1) dans un nombre fini (NGAUSS points) de points particuliers
facilitant les Intégrations appelés points de gauss et qui seront utilisés comme points de
contrble. Posons le systeme d'équations permettant le calcul de ces coefficients .

Soit le vecteur :

G:{a11a2’a3’ ..... ,G NGAUSS}

si nous appelons " -k la fonction de différentiation du modele en série de sinus:
F@)= 315 o, e sin(ke @) =219 W(9+ C,9  (Ea7-)

La valeur de cette fonction au point si sera nulle si les valeurs des coeffigisotst choisies
de fagon adéquate pour que la circulation respecte la loi de Joukovski.

On peut résoudre I'équation (Eq 7-1) par une méthode itérative de résolution du systeme, ici
une méthode de Newton : .
Soit "a(n) " le résultat de l'itération numéro "n" et sait " le vecteur solution. L'erreur dans
I'itération "n" sera:

Aa(n)=a —a(n)

Si I'équation (Eq 7-1) est développée en série de Taylor, au premier ordre, on peut écrire:

s - neauss OF; * * 2
Fj(a )=0= Fj(a(n))+ szl £L° (a, —a,(n))+0(a, —a,(n))

oF. .
S gt Aay(n) = ~F(@(n)
et en posant: “

oF.

— 1 =E. n
aak ],k( )

B,(n) = ~F,(@(n)
On obtient un systeme d'équations linéaires pour calgalgm) :
E(n) e Aa(n) = B(n)
La valeur du vecteué dans l'itération " n+1 " par rapport a la valeur dans l'itération " n "
e a(n+1) =a(n)+ Aa(n)
Ainsi, les itérations continuent jusqu'a la détermination de valeurs de coefficients assez

proches de la solution. Il reste seulement a calculer les coefficients de la matrice " E(n) ",
c'est-a-dire:

WL (¢))
H oa,

oF _ 1
S, - Sntke @) =2 (@)

0C (¢)C
o . . ) e it A 5 T4 _
oa, C,(9)+W,(9) 20, B (Eq7-2)
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Le calcul de la derniere expression neécessite le calcul des dérivées contenues dans le
membre de droite de I'équation.

oW, (¢;) . . L L
Pour calculer le Termea—, exprimons la vitesse induite relative a la pale comme une
o}

. .k Ly, . .
sommation des coefficients a," multipliés par les coefficients d'influence
(v (s),w,(s),u,(s)), ce qui revient a projeter chacune des composantes de vitesse sur la base

Ok -

VOED W RANC
we) =S 0w, e W (9

u© =0 0o U ()

la dérivée du vecteur vitesse relative a la pale prend la forme :

aW g g T
— =V, i +tw, e j+u,*k

) oa
et pour le vecteur vitesse normale
oW, ow [ow £ -
0 — - % . tH t
. da, Oa, [Da, O . '
Le calcul de la dérivée du module de la vitesse relative normale a la ligne portante est déduit

de I'équation:
w, = - (- ) 1]

ow, _ 1 Fi W

a, W, 0" oa,0

Il ne reste alors que le calcul de la dérivée du coefficient de portance par rapport au
coefficienta, :

dC, 0C, i

o, 9 oa,
dans laquelle la dérivée du coefficient de portance par rapport a l'angle d'incidence sera

calculée a l'aide des fichiers des polaires, et ou I'on peut vérifier que la dérivée de l'angle
d'incidence par rapport au coefficient est:

U C
—LL« tpro o ~
Maq, g HW,«tpro @, W, — \J
= — JE— 2'|:|]:|_, — - — — o( .tpro)D
oa 1+ o * tproH ﬁwmoproa OW, « pro)20 * da,
OW, « pro [ O ]

I faut encore déterminer les coefficients d'influence de Ila vitesse induite
(Vi (s), Wi (s),ui(s)). Cette détermination est la principale difficulté rencontrée dans le
modele de ligne portante. En effet, le calcul de ces coefficients nécessite la connaissance de la
géometrie de la nappe, qui dépend elle-méme de la solution recherchée. Une procedure
Itérative s'impose donc. Les éléments de la procédure seront les suivants :

» hypothése sur une géométrie de la nappe,

» calcul de la distribution de circulation et des vitesses induites sur la pale effectué en
utilisant les équations précédentes, notamment en calculant séparement les coefficients
d'influence des vitesses induites par la nappe libre et par la nappe tourbillonnaire,

 calcul du champ des vitesses sur la nappe. On peut alors vérifier la condition aux limites
d'équilibre sur cette nappe, et, si cette condition ne se vérifie pas, il est possible de déformer la

oi -1
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nappe en suivant la vitesse relative (ces points seront développés au chapitre suivant),

» avec cette nouvelle géométrie, nouveau calcul de la circulation et du champ de vitesses.
Ce dernier processus continue jusqu'a convergence sur la véritable géométrie de la nappe.
Ces éléments de procédure seront étudiés dans les paragraphes suivants.
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7.4 Geometriedelanappe

Le but de ce chapitre est la description de la géomeétrie de la nappe, qui aura des conséquences
importantes sur le calcul des vitesses.

Une premiere étape consiste a définir chacune des
laniéres qui est d’abord modélisée par un ensemble de
segments de droites délimités par N points de définition.
La géométrie de la nappe complete sera décrite par
I'ensemble des lanieres tourbillonnaires qui s'échappent
de la pale.

L'étape préliminaire est le placement de la géométrie
initiale de la nappe, et donc des coordonnees
cartésiennes ou cylindriques de ces différents points de
discrétisation.

Lors de la mise en équilibre, en chacun de ces N points
de définition sera imposé un déplacement, fonction du
modele de mise en equilibre retenu, pour déterminer la
géométrie de la nappe équilibrée. A chaque itération, on
calculera donc les coordonnées du nouveau point de
définition. L'ensemble des points donc permet la restitution de la nouvelle géométrie. Le
processus sera décrit plusieurs fois jusqu'a obtention de la géométrie d'équilibre.

La nappe sera limitée a une coordonnée axiale limite, et la description géométrique de chaque
laniére nécessitera un nombre de point maximum compatible avec le temps de calcul.

Une deuxieme étape concerne la division de la laniére
en plusieurs intervalles permettant ultérieurement les
intégrations sur les lanieres.
Sur la géométrie initiale, ou aprés chaque phase de
restitution, le calcul des caractéristiques des points
< limitant les intervalles sera réalisé par interpolation
linéaire entre celles des deux points situés de chaque
c6té du segment de droite.
Sur chacun de ces intervalles seront placées plusieurs
séries de points de Gauss nécessaires au calcul par
intégration des coefficients d'influence.

7.4.1 Répartition des points de définition de la nappe.
7.4.1.1 Equation de I'hélice géométrigue définissant la forme de la laniére

Trois types de nappe sont possibles dans un calcul de ligne portante :

* une nappe purement hélicoidale, sans critére de convergence ni critere d’équilibre,

* une nappe convergee et dilatée, dont les coefficients de convergence et le pas peuvent étre
déduits de valeurs expérimentales (Modele IMFM ou modéle Visualisations)

» une nappe libre, dont la forme peut étre initialisée sur la nappe purement hélicoidale, ou
bien sur une nappe expérimentale, et est ensuite déformée par la mise en équilibre. Ce
theme sera traité dans le chapitre mise en équilibre.

7.4.1.11 Modélisation de la nappe purement hélicoidale
L'étude portant sur des hélices trés peu chargées, la géométrie des lanieres sera proche de
celle d'une hélice de pag/ Q.r.

Soient X, Y., Z_ les coordonnées cartésiennes d'un point d'émission de laniere ; Les
coordonnées cylindriques de ce point s'écriront :
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R, :VxLz +Y.°

= arct HLE
W, gEzL 0
Tout point de laniére hélicoidale en coordonnées cylindriques sera défini par le vecteur :
X = (R, cos(),R, sin(W),Z, (¥))

L'hélice, tangente au vecte, — QAT, est donc modeélisée par la nouvelle équation
définissant le vecteur X.

Placement des points de définition de la laniére hélicoidale

Il faut placer (N+1) points entre la coordonnée du point d'émission de la laniéreJ et celle du
point_ultime Ao :

Le | ®*™ point courant de la laniére J sera donc référencé par ses coordonnées cylindriques et
cartésiennes, le rayon Rj étant constant pour une laniere :

zZQ =2, +ZM%ZL(J)E(| -1)

La coordonnée axiale : ot

_ (Z(31)-Z,(3)* Q
La coordonnée angulaire, ou phasg(d!) = v +4,

d'otl nous déduisons les deux coordonnées cartésiennes complémentaires :

X(31) =R, cos(W(d1))
Y (1) =R, Sn(W@,1))

7.4.1.1.2 Modélisation de la nappe convergente

Les résultats les plus courants obtenus sur le sillage des hélices, confirmés par les essais de
visualisation réalisés sur des hélices faiblement chargées, montrent que le sillage de I'hélice
est caractérisé par une contraction des laniéres tourbillonnaires d'extrémité de pale et une
dilatation du pas. La détermination d'une géométrie initiale proche de la réalité expérimentale
Pel_Jt permettre un calcul direct de performance, ou dans le cas d'une mise en équilibre, devrait
imiter le nombre d'itérations nécessaires. Ce point est détaillé dans le chapitre suivant,
portant sur la mise en équilibre de la nappe.
Dans les deux cas de nappe convergente, le modéle retenu est celui de Landgrebe pour le
tourbillon de téte de pale. Seuls différent les valeurs des coefficients A, B, K1 et K2 obtenus
suivant le modele IMFM ou les visualisations, coefficients donnés en fin de chapitre sur les
visualisations.
Pour imposer une déformation contr6lée de la nappe interne, ces valeurs de coefficients ont
été indicés suivant la laniére permettant d'obtenir deux configurations

-soit une déformation respectant une loi de convergence proportionnelle au rayon,

-soit une déformation particuliere divergente pour les lanieres proches du moyeu.

Les points de base sont les points obtenus pour la nhappe purement hélicoidale, en particulier,
en ce qui concerne l'incrément azimydl, ).

Pour obtenir la nouvelle géométrie initiale convergente, la position de chacun des points
répartis sur la laniere est modifiée en partant du point d'émission sur la pale.

La premiere déformation est la déformation radiale qui respecte I'équation

R =REDFAQ) +@A-A) &=

La deuxieéme déformation est |a dilatation axiale donnée par I'équation :
- avant le passage de la deuxieme pale
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dz1= K10W(J,1)
Z@3,1)=2(3,) +dz1 -1)

- ensuite , au-dela du premier azimut limite

dz2=K2mW(J 1)
Z(3,1)=Z(@3,! limite) + dZ2 QI - 1)

Cette distinction de dilatation au niveau de l'azimut limite ne sera pas retenue pour le sillage
modele visualisation.

Figure 7.1 : Nappe tourbillonnaire initiale convergente
7.4.1.2 Détermination du nombre de points nécessaires sur chaque laniere
La recherche de la précision maximale dans le calcul de la fonction d'influence géométrique

tAMI o o .
o ainsi que l'objectif d'une restitution aussi précise que possible de la géométrie,

nécessite les valeurs les plus grandes possibles du nombre de points de discrétisation de la
laniére N.

La détermination de ce nombre de points est liée a l'imprécision du résultat qui peut provenir
de deux sources , l'erreur dans le calcul des vecteurs tangents et I'erreur sur le calcul de la
longueur de laniere.
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Erreur dans le calcul des vecteurs tangents a la nappe

Si la circonférence osculatrice est une bonne approximation
de I'hélice entre les points | et I+1, on peut constater sur la
figure precedente qu'il reste une errdurentre l'angle du

vecteur ap et le véritable vecteur tangent a la nagdpe
a . .
Cette erreur vaut y== qui est une erreur de premier ordre.

Cette erreur est atténuée sur tous les points intermédiaires en
calculant la tangente sur le point | a partir des points I-1 et
I+1. Elle est cependant conservée au niveau du premier et du
dernier point.

_ Erreur sur I'évaluation de la longueur de la laniere:
L'emplacement des points de calcul des integrales étant rapporté a sa longueur, l'erreur dans
cet emplacement sera du méme ordre que I'erreur de calcul des longueurs elles-mémes. Alors,

si a* R est la longueur de l'arc de cercle entre les points | et 14 Rt-sinmu est la

longueur du segment de droite joignant les points | et I+1, I'erreur d'évaluation de la longueur
sera:

. Lol
E=a+*R-2¢ Resn
Pour des angleg assez petits, cette erreur est de troisieme ordre.

Conclusion : L'erreur la plus importante est donc celle du vecteur tangent, qui aura une

influence dans la précision globale obtenue. Au cours de la phase de mise en équilibre,

I'erreur de forme sera mesurée comme l'angle résiduel entre le vecteur tangent et le vecteur
vitesse. Cette erreur résiduelle due au calcul du vecteur tangent limitera donc la précision

finale de cette mise en équilibre.

7.4.1.3 Calcul du nombre de points de discrétisation:
Si la différence de phase entre deux pointsaest que la phase du dernier point de la laniere

Z [Q
est: P = vV le nombre de points nécessaire par laniere s’exprimera sous la forme :
0
N - ¢I0t - ZN ° Q
“a Ve

Dans notre cas, la coordonnée axiale maximglg & d'abord été choisie égale a 1.2
metres (beaucoup d'auteurs conseillent d'étudier la nappe au moins jusqu'a deux diameétres) et
a égal a 10° (pour avoir une erreur maximale de 5°). Le nombre de points nécessaires est
alors d'environ 200. Si la géométrie du sillage est décrite par 17 laniéres, il faudra 3400 points
de contrdle pour étudier la nappe. La vitesse devant étre calculée en tous ces points de
contrble, le processus de mise en équilibre peut prendre un temps de calcul notable.
Ultérieurement, il a été décidé d'étendre cette dimension axiale du domaine jusqu'a 1,6 m avec
le nombre de points a 260 qui porte donc l'azimut limite a envirort 10n des points a
améliorer sera le calcul des vitesses induites par complément d'intégration analytique prenant
en compte des laniéres allant jusqu'a l'infini aval.

7.4.2 Intégration du coefficient d'influence géométrique

Chaque fois qu'une géométrie de nappe est restituée, il faut intégrer sur chacune des laniéeres
les différents coefficients, en particulier le coefficient d’influence géométrique défini dans
I'algorithme général de résolution. Pour cela, on placera sur les lanieres les bornes des
differents intervalles, et sur chacun de ces intervalles pour toutes les lanieres les points de
Gauss nécessaires a l'intégration. Ceci permettra le calcul du champ de vitesses induites puis
de la distribution de portance sur la pale.
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7.4.2.1 Définition des intervalles d'intégration

L'intégration de la valeur de linfluence géometrique sur chaque laniere nécessite une
procédure particuliere. En effet, la répartition d'un nombre de points de Gauss directement
equivalent au nombre de points de définitiog Nest pas réalisable en pratique. La laniére
sera donc divisée en DIV intervalles d'intégration sur chacun desquels seront répartis N points
de Gauss. Deux types d'intervalle d'intégration sont nécessaires :

-les intervalles placés dans la zone proche de la pale, dont l'influence est déterminante alors
que la Izla\lnliére est encore trés structurée. Ces intervalles sont repérés par les numéros 1, 2,....,
usqu'a N1.

J-Ieg intervalles lointains, placés dans le reste de la laniere, alors que la réalité du sillage
tourbillonnaire est déja dégradée, et dont linfluence est moindre. Ces intervalles sont
numérotés de N1+1,..., a N2.

7.4.2.2 Caractéristigues des intervalles de la zone proche

Nous souhaitons définir des intervalles d’égale influence sur le point d’émission au niveau de
la pale. Sur chacun de ces intervalles seront plagRssfNpoints de Gauss.
Le placement du point de Gauss L de l'intervalle DIV de la laniére J nécessite le calcul de la
longueur de laniére de la pale au point courant, soit L1(J,L,DIV). Cette derniére longueur
permet de placer chaque point de Gauss a la distanggs{JlL,DIV) et d’en calculer les
caractéristiques (coordonnées cartésiennes, cylindriques, et vecteur tangent) par interpolation
linéaire entre les points de définition LI et LI+1 les
plus proches.
-Le premier intervalle est choisi de longueur égale a
RAYTOURSB, et est placé sur la premiéere zone de la
laniére. Les points de Gauss sont répartis sur la
laniere en calculant la longueur curviligne qui les
séparent de l'origine. Il faut ensuite repérer les points
de Gauss par leurs coordonnées cylindriques et
LI+l cartésiennes dans le repere tournant. Pour cela, on va
o donc rechercher parmi lesigNpoints de définition
(200 points dans notre cas) de la laniere totale les
deux points LI et LI+1 qui encadrent chacun des
oints de Gauss du premier intervalle choisi, de
ongueur a priori égale a RAYTOURB. On calculera
ensuite chacune des coordonnées cylindriques et
cartésiennes de ces points NGAUSS nécessaires a lintégration sur cet intervalle par
interpolation linéaire entre les coordonnées des points LI et LI+1.
-Les intervalles 2, 3,...., N1 sont placés en respectant un critere d'égale influence sur le centre
de la pale. Il faut pour cela déterminer une longueur de laniére calculée de telle sorte que le
module de la fonction d'influence géométrique prenne une valeur limite équivalente pour
tous les intervalles de la zone proche. Il faut d’abord calculer le module du vecteur influence

[EAMm|
T

RAYTOURB

géometriqueGJi(J,1) = de la laniére J sur le point | du centre de la pale.
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Figure 7.2 : Positionnement des intervalles d'intégration

L'influence géométrique globale de la zone proche est donc d’abord calculée, puis divisée par
le nombre d'intervalles proches, et le résultat nous donne la valeur "LIMITEL1" ; La longueur

de laniére correspondant a chacun des intervalles proches est ensuite calculée par incréments
successifs. La longueur adéquate est atteinte lorsque l'influence géométrique de la laniere
respecte le critere d'influence relative constante "LIMITEL", de telle sorte que les longueurs
des intervalles de cette zone proche sont de plus en plus importantes lorsque la laniere
s'éloigne de I'hélice. Aprés avoir déterminé la longueur de lintervalle, le logiciel place les
points de Gauss de la méme facon que pour le premier intervalle.

7.4.2.3 Caractéristigues des intervalles de la zone lointaine

Pour éviter d'avoir des intervalles de plus en plus long, les intervalles allant de l'intervalle
N1+1 a l'intervalle ultime N2 sont placés suivant un critére de longueur égale.

Il faut pour cela déterminer la longueur de laniere correspondant au domaine lointain par
différence entre la longueur totale et la longueur de laniére du domaine proche, notée L1(J).

L
La longueur Ldiv(J,1,DIV) de l'intervalle DIV retenue est doRi‘ZJf—JI)\Il

Apres le calcul du point (X1(J, 1), Y1(J, I), Z1(J, 1)), le calcul d'une longuess (D, |,
DIV) de l'intervalle permet le placement des points de Gauss, comme précedemment.
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7.5 Calcul desvitessesinduites

Introduction : Un calcul de performance d’hélice par la méthode de la ligne portante suppose
le calcul du vecteur vitesse résultante sur chacun des profils de la pale. Cette vitesse résultante
sera donc composée des termes de rotation et d’avancement de chacun des profils, auxquels
vont se superposer les termes induits par le fonctionnement tridimensionnel des profils.
La discrétisation de la pale en une suite de points de Gauss judicieusement répartis pour les
intégrations permettra le calcul de la vitesse induite en chacun de ces points, composée de
deux parties :

-la vitesse induite par le tourbillon lié a la pale sur la pale elle méme,

-la vitesse induite par les tourbillons libres, dont I'ensemble forme la nappe
tourbillonnaire, sur la pale.

W = \Més + \Mbres

On obtient donc :

1 GAMI 1 sl dr dsAMI

4 n.J;:r(S). |W|3 "4 n.J;oETds

D L(s)

L'intégration des deux éléments de cette expression pose donc deux problemes différents, qui
seront traités séparément.

7.5.1 Un modele de tourbillon modifié

7.5.1.1 Nécessité et limites du modeéle de tourbillon

Dans chacune des configurations de calcul de vitesse induite, il faudra calculer le
coefficient d’'influence géometrique. Ce terme étant inversement proportionnel au carré de la
distance qui sépare le point de singularité du point de calcul, sa valeur aura tendance a
provoquer des problémes de divergence du calcul lorsque cette distance deviendra trop petite.
Observons en patrticulier le cas d’une ligne tourbillonnaire qui s’échappe d’un point « s » de
la pale. Le coefficient d’influence géométrique sur un point «|» de l'espace s’écrit:

- TAMI
G(l,9 J’L(S) 7 ds, .
Quand la laniere est trés proche du point de controle, cette influence devient trés importante,
surtout pour les points situés aux extrémités de la pale, dans lesquels l'influence de la ligne
tourbillonnaire est infinie car non compensée par celle des autres laniéres. Dans notre étude,
aucun point de contréle n’est placé aux extrémités de la pale, mais, les points de Gauss étant
placés plus prés d'une laniére que de l'autre, l'influence du tourbillon de bout de pale est
assez forte. De plus, méme si des précautions sont prises dans les hypotheses de départ,
pendant la mise en équilibre, une laniére peut transitoirement étre trés Froche d’unﬁpoint de
contréle. Il est donc préférable de modifier le modéle du tourbillon pour limiter les effets de
roximite.
g La problématique du modéle de tourbillon a été présentée dans I'étude bibliographique. Les
modeles basés sur la théorie des singularités posent toujours le probléme d'un écoulement
supposé a ﬁgtentlel, et les confrontations avec I'expérience montrent bien sur des zones ou
cette hypothese est infirmée. Cependant, la premiere raison pour implanter un modele de
tourbillon modifié reste la problématique numérique ; le paragraphe suivant présente le
modele retenu.
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7.5.1.2 Modeéle de tourbillon utilisé

Nous supposerons gue la vitesse induite par un élément de ligne tourbillonnaire de longueur
Raytourb « ds », suit la loi de Biot & Savart tant que la
distance entre le point de calcul et la ligne
tourbillonnaire est supérieure a une certaine
valetL)J_rIi )a pel?'eI RAY'll'C?AURB (rayon du
, , tourbillon) dans le logiciel. Au contraire, pour
Lol deBiot &Savart 1" hoint placé dans la sphére dlinfluence
(sphere de rayon RAYTOURB), la vitesse
induite par un eléement de ligne tourbillonnaire
\ de longueur «ds » sera proportionnelle a la
distance, a la longueur du tourbillon, et au
vecteur unité donnant I'influence
directionnelle :

v

tAMI
eT———-eds

|[eAmi]
Si |MI|=RAYTOURB , cette expression doit
prendre la méme valeur que celle donnée par

. ds:A-lml-%-ds.

dv; = Ae [MI

Lo linéaire

la loi de Biot & Savart; — .M

r [iamy]
T

4 [m 4
d’ou le modele du tourbillon, appelé tourbillon visqueux :

Apres calcul nous obtenong =

v, =—— o —AMD___ 4 s [MI|< RAYTOURB
4+ RAYTOURB
v, =—— . JAM] s |Mi|=RAYTOURB

BT Vi

Le choix de la valeur optimale de RAYTOURB doit étre le résultat d’essais numériques. Une
valeur trop élevée de RAYTOURB, entrainera une atténuation artificielle excessive des
tourbillons marginaux.

Limites du modéle: Il faudra cependant ne pas perdre de vue que les premiers éléments de la
laniere, tres proche du tourbillon lié, ont une influence majeure sur la vitesse induite sur la
pale. Le placement des éléments de tourbillons libres les plus proches de la pale doit donc étre
tres précis. Réciproquement, le tourbillon lié pourrait induire une vitesse infinie sur la nappe.

Il est donc impossible de calculer une géométrie de nappe trop proche de la pale.

Le nouveau modéle de tourbillon, rend le calcul dépendant de la réalité de la nappe proche, et
ce calcul devient sensible a la qualité de ce modele.

7.5.1.3 Calcul direct du coefficient d'influence géométrique

Au cours du placement des intervalles d'intégration , et dans chacun des cas qui seront traités
ar la suite, le terme G devra étre calculé indépendamment, et les processus d'intégration sur
es lanieres ou sur la pale feront donc appel a ce calcul préliminaire :

Le calcul direct du coefficient d'influence géométrique nécessite le calcul du vecteur tangent a

la pale P, ainsi que du vecteur distamge.

En utilisant la méme notation 3ue pour les tourbillons libres, il est facile d'exprimer le vecteur

tangent a la pale P au niveau du point de contréle J :

_ RnP-D_ . [R2n(P-1)
STP(D‘T(“) oS T RparEs 0 12 SN T RearEs O
O . RrnliP-1 Pn(P-D
DTP(Z)_T(J'DB'“D NPALES D+ TG, Z)B:OSD NPALES L

ETP(C%) =T@,3)
0
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De m?me pourMPI, vecteur distance du point de singularité tourbillonnaire au point de
controle:

21iP-1)

IMPI (1) = POINTI(Q) - RGAQ) Ecos(PS| A+ L

_ . 2mi(P-1)
[MPI(2) = POINTI(2) - RGA(J) E‘“”G’S' GAD) NPALES)
szq (3) =POINTI(3) - ZGA(J)

Ayant pu caractériser, d'une part le vecteur tangent, d'autre part le vecteur distance, le calcul
du produit vectorieTMPI = TPAMI est effectué sans difficulté :

TMPI(2) = TP(2) * MPI(3) - TP(3) * MPI(2)
[TMPI(2) = TP(3)* MPI (1) - TP(1) * MPI(3)
HIMPI(3) = TPL)* MPI(2) - TP(2)* MPI(1)

et donc par la suite le calcul numérique du coefficient d'influence géométrique, faisant
intervenir lui aussi le modele de tourbillon visqueux par précaution, ne posera pas de
difficulté particuliére.
7.5.2 Calcul delavitesseinduite par la nappe sur la pale
Le calcul de la vitesse induite par les tourbillons libres sur un point M quelconque est donc
définie comme suit :
U AT U
~ 1 s dr tAMI
W, . =— — —= lds lds
libres 4T[qszg_ dS qL(s) |\/|||3 SLB

Il est d’abord nécessaire sur la pale, pour connaitre le fonctionnement de chaque profil.

7.5.2.1 Expression du premier terme "dérivée de la circulation”

Ce terme représente l'intensité du tourbillon libre, résultat du gradient de circulation sur la
ale elle méme. Comme il a été précisé dans I'algorithme de résolution globale du chapitre 3,
e calcul de la circulation nécessite un développement en série de sinus,

NGAUDS

r(g) = zkzl o, [$in(kg), ce qui conduit au remplacement de la variable s représentant la
longueur curviligne de la pale par la varialgle

szsﬁzso—sl;soﬁtos((p) => dsz—sl;soﬁsin((p) [de
La dérivée sera exprimée en conservant ce changement de variable dans I'équation :

d_inad_(p d—rmszimp
ds do ds ds do

dr

eds= z:(jfussak- ke cos(ke @) e do

ds
Le vecteur vitesse induite se met donc sous la forme :
O AT C
- 1 n NGAUSS tAMI
Wines =71, Erz o O keoskg), (S)W [tls, El]i@

Si le vecteur vitesse induite est développé comme la circulation, sous la forme

NUOAUDSS

V= Ya,,, on peut exprimer les coefficients de vitefsgw,,u, ], de la nappe sur

ibres

=1
un point | quelconque :
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_ 1 it -
[Vew, U ]pe = o [, k Ceos(kg) [G(l, ) (d
7.5.2.2 Intégration du coefficient d’influence géométrique

Dans I'équation qui précéde, le terme particuigr,s) = —Z:ZLESJ’L LNL' s, est donc

CRIVT
une fonction représentant l'influence (];éométrique, sur le point de ca
s’échappe du point de la pale place a T
gue de la position du point de calcul par rapport a I'’élément tourbillonnaire intégré sur
toute la longueur S du tourbillon libre, et ceci pour chacun des tourbillons libres émis par la
pale.

. cul 1, de la laniere qui
abscisse " s ". En eifet, cette fonction G(l,s) ne dépend

Rappel du processus d’intégration du coefficient G(l,s) :

L’integrale G(l,s) sur la laniere peut d'abord étre calculée en utilisant une décomposition sur
des points de Gauss répartis sur la laniere. La procédure retenue pour la division de la laniere
en intervalles et pour la répartition des points de Gauss a été vue au chapitre concernant la
définition géométrique et le placement des différents points sur la laniere.

Cette répartition permet de résoudre directement l'intégrale globale donnant les coefficients
d’'influence. Rappelons que la géométrie de la nappe étant supposée connue a priori, la
laniere a été discrétisée en Ntot points dans le domaine aval. Le nombre de points Ntot (env.
200) a été jugé beaucoup trop| important pour répartir directement NGAUSS points de
contrble sur une laniére. La méthode retenue pour cette intégration a consisté a couper chaque
laniére en NT intervalles , jusqu'a un azimut limfte correspondant a la désagrégation de la
nappe tourbillonnaire appelé azimut d'instabilité. Sur chacun de ces intervalles a donc été
faite une intégration de Gauss d’ordrgabks.

7.5.2.3 Décomposition du coefficient G(I,S) en série trigonométrique

Il faut ensuite replacer cette fonction G(I,s) dans lintégration du coefficient d’influence
globale. Cela sera possible en présentant la fonction G(I,s) elle méme sous la forme d’une
Série trigonomeétrique permettant une résolution analytique directe. On utilise donc le méme
changement de variable que pour la circulation et 'on développe la fonction G(I,s) en série
de cosinus, de la facon suivante :

G(1.9) =Y o, Bu()os(N¢) ol les coefficientsiy(l) sont seulement fonction du
point de calcul. Pour calculer les vectepgsl) , il suffit de poser cette derniere équation pour
I(;hgcune des J = 1, 2,...., NL lanieres, ce qui permet d’obtenir un systeme d’équations
inéaires :

g NUOAUDST

G(1s) = 3 "By (1) Eos(Ng,)
Nous constatons que le calcul de la composante M du véttamactérisant le point | n'est
possible que parce 3ue nous avons au préalable calculé I'influence géométrique.
Le systéme a résoudre se présente comme Sulit :

O BO, v O cos(cpl) ...... cos(NGauss * (pl) Ot o GM (I ,sl) B
U Bl M ¢ O cos(cpz) ...... cos(NGauss * cp2) 0O 0O GM (I,sz) 0
U U=, s [0 o[  coeernnn 0
U O G e e e [ [ ceeeeeeen B
Brncasv PH B O opate) cosNGaUss* @ spaito’ B EPm ! SNiLobatto’ B

La matrice des cosinus ne presente pas de difficultés pour son inversion; le résultat
intermédiaire sera mis dans la variat\&/E(1,J) = |cos((J-1) (&) |~

7.5.2.4 intégration analytigue des coefficients de vitesse induites

L’intégration analytique des coefficients d'influence se ramene donc a:
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NGAUSSZ

(Vi Wi U ) fbres = q k Leos(ke) DZ veo  Pn(l)CEos(Neg,) [
Procédons a l'inversion des S|gnes sommes :

|\|\J/‘\UD~_
(Vs Wi Up ) tipres = =

o KZOBN(l) [k [eos(ke) [tos(N @) (&g

Le développement de I'intégraJ’e:os(k(p) [@os(N¢,) [dp permet d’écrire, en posant
0
ir. )
cos(kg) [eos(Ng) = [sin((k + N) )+ sin((k - N) )]

n((k+N) @) , sin((k-N) )0
(k +N) k-N) H

Cette intégrale s’annule donc pour toutes les valeurs de K qui n’annulent pas le dénominateur.
Pour la valeur particuliérk = N, la fonction est indéterminée ; Nous devons donc intégrer la

fonction :
1+ cos(Zqu:) do=T" [an(ZKEdp)ﬂ T
ae= 2 D 4k Q 2

jcos( kg) Tos(Ng) Ctip == %‘5‘

J’cos (k) D= J’

Au total, aprés intégration analytique, les coefficients d'influence prennent donc la forme
suivante

ROROXO) N0
e (D (D by s Pk

li
Apreg avoir introduit toutes les eéquations pré)cgsdentes dans I'expression de la vitesse induite,
on aboutit & :

re NGAUSSN g
Vvlibrs = ZN:O E mxN |:IBN(I)
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7.5.3 Calcul delavitesseinduite par lapalesur la pale

(Influence du tourbillon lié sur un point de contréle de la pale)
Le vecteur vitesse induite par le tourbillon lié peut s’écrire sous la forme

1 S dsAMI
4-H.I%F(S). lmr |

W, =

Comme dans le cas précédent, I'intégration directe a partir des coefficients de Gauss appliquée
a I'abscisse curviligne aboutit a la divergence du calcul. Un processus de résolution semblable
a celui retenu pour les tourbillons libres a donc été retenu. Apres avoir effectué le
développement de la circulation en série trigonométrique, on peut déterminer les coefficients
d'influence de la vitesse induite par le tourbillon lié sur un point | de la pale par I'équation :

1 NPALES 51 . LAM I
[VK,WK,UK]Iie :ZTDZM J’Sosm(K(p)ElﬁEds

Le changement de variable s'exprime de la fagon suivanlle X

S:slw;so_sl;so [tos(q) dsz—sl;soﬁsin((p)m(p
L'équation devient alors :
_S-S NPALES Tt . t.AM_|
[Veweou] ===, [ sSnKe Ene T ¢

Utilisons le développement en série de cosinus de la fonction d'influence géométrique :

NGAUSS -1 .

G(Lo =Y, Yu(l)os(Ng)

Nous obtenons |'équation suivante, en remplacant le terme d'influence géometrique par sa
valeur développée en série trigonométrique :

- NPALES T ., . NGAUSS-1 -
[Vi ,WK,uK]“e :_Sl8n50 > J’O sn(K@) Biney "~ yy(1) [tog(N¢) o
Inversons les signes sommes :

[veweu], =220 005 15, () G sin(Kg) Sing [cos(Ng)

Apres développement des équations, le systéme d'équation devient :

[vewu], ==22 5 (579,00 [eos(K =N +2)g)

+cog (K +1+N)@) — cos((K —1+N)¢) - cog (K -1~ N)¢)] el

Lg fonction "coefficient d'influence globale" devient intégrable analytiquement et nous
obtenons :

S-S, NGAUSS-1 Osin((K =N +1) i) O
32m DZ *

[VK,WK,UK] =" N=0 Yu() (K-N+1) a

lie

LEN(K+N+DE) T (K +N-) 0 _ Gin((K =N -1) @) 0
g k+N+) B H K+N-) B H K-N-1 BEf
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Comme dans le chapitre précédent, ces fonctions sinus s‘annulent pour les valeurs aux bornes
sauf pour les valeurs de N qui annulent le dénominateur. Les differentes valeurs de N dans
tout le domaine de définition de K doivent étre explorées :

[Vl'Wl'ul]”e =~ 813;_?[0 EEVZ - 2?0]

[Vk,Wk,uk]Iie :—% [EVK+1— VK_l] s k D[Z , NGAuss-Z]

_S”™S% s
[VNGAUSS—l’WNGAUSS—l'uNGAUSS—l]”e = 321 I:EYNGAUSS—Z]

_5~%
321

[EV NGAUSS—l]

[VNGAUSS'WNGAUSS' uNGAUSS]“e

Calcul des coefficienty, :
Ce calcul est identique a celui des coefficighisréecédemment realise. _
Pour la composante M, le systéme d'équations a résoudre est donc le suivant :

O Yuo C @ cos(¢) .. cos(NGAuss-1)¢,) 0O C Gy(lg) C
U Yy D_ 1 cos(@,) cos((NGAUSS—-1)@,) D. 0O G,(e,) O
o . 00 . N 0

B’M,NGAUSS—lH E]- cog Pycauss) - COS((NGAUSS_l)(pNGAUSS)E %BM(II(pNGAUSS)E

La matrice des cosinus peut étre calculée indépendamment pour des valeurs caractéristiques
des points de Gauss.

[INVELIE(I,J)] =|cos(3-1)¢,)]
Le calcul direct du coefficient d'influence géométrique a été présenté en début de chapitre.

La connaissance des éléments du coefficient d'influence et de la matrice INVELIE permet de
calculer sans difficulté les coefficients de vitesse induites de la pale sur la pale.
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7.5.4 Calcul delavitesseinduite par la palesur lapale

La mise_en équilibre de la nappe nécessitera le calcul des vitesses induites sur la nappe elle
méme. En ce qui concerne le tourbillon lié, nous devons résoudre la méme équation que le
cas précedent, mais appliqué sur des points différents.

N 1 NPALES .51 £PAMP| @l
W, DZ J’Sol’(s) ||V|_p||3 S

lie Z_[ p=1

Dans le cas précédent, lorsque l'influence du tourbillon lié a la pale sur d'autres points de la
ale a été calculée, il n'y a pas eu de probleme de discrétisation en points de Lobatto pour
'émission tourbillonnaire et en points de Gauss comme point de contrdle, discrétisation qui

sépare suffisamment le point de calcul du point de singularité pour éviter les divergences.

Tel n'est pas toujours le cas lorsque nous calculons l'influence de la pale sur la laniere et a la

différence du cas précédent, le developpement en série trigonométrique ne permet pas de faire

Iconvlerger le calcul de la vitesse induite par le tourbillon lié sur un point de la nappe proche de
a pale.

Cependant, lorsqu’il devient nécessaire de calculer la vitesse induite sur la laniere, les
coefficientsax sont déja connus. La circulation est donc elle méme complétement déterminée
sur toute la pale, pour une géométrie de pale elle-méme déterminée.

Par conséquent, le calcul du coefficient d'influence géométrique ne pose aucune difficulté.
Comme dans le cas précédent, les vecteurs tangents a la pale, les vecteurs distances et enfin
les produits vectoriels sont déterminés, en sommant sur chacune des pales.

On peut alors faire une intégration de Gauss dans I'équation apres avoir évalué directement
sur les points de Gauss les valeurs de la circulation et du coefficient d'influence géometrique.
On obtient I'expression suivante :

= _ 41 S NPALES «— NGAUSS =
W, _ZT@TDZ [ (s,)(G,, [PGAUSS(l)

lie P=1 1=1

Pour les points de la nappe trés proches de la pale, I'intégrale repose des problemes identiques
a ceux de la nappe elle méme. Il est donc necessaire de modifier le coefficient d'influence

geometrique G,, en introduisant le rayon de viscositRAYTOURB, qui comme
precédemment remplacera la valeur de la distance tdglle lorsque celle-ci sera inférieure
a une valeur limite de rayon visqueux.

_ to AM,, |
Gp, = T |P9;| [e)+

| pu !

tPI/\MPII [( )
- - €2
RAYTOURB?®

- Eﬁ@;i. {RAYTOURB< |E|)
018 (RAYTOURB>[M 1)

_ s RAYTOURB <[V 1))
(&)= s ((RAYTOURB > [M . 1))
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7.5.5 Calcul delavitesseinduite par la nappe sur la nappe

Ce calcul ne devient nécessaire que lorsque I'équilibore de la nappe est recherché. Il reste
basé sur I'équation retenue en début de chapitre, lors du calcul de la vitesse induite par la
nappe sur la pale :

- 1 NPALES Tt NGAUSS —
Wi =2 10, [—ZK:l a, [ktos(kg) HBP(I,S)]Ed(p

Goll.9) = M% s

7.5.5.1 Essais préliminaires

» [ntégration sur les intervalles

A Tinverse du calcul de l'influence des points de la nappe sur les points de la pale rendu
possible par un placement adéquat des intervalles, I'intégration suivant la laniere s’est révelé
trés difficile. En effet, 'emplacement donne une densité de points de calcul inégalement
répartie sur la laniere et quand on se rapproche du point de controle, la dérivee de la fonction
pl’inﬂlgclance géomeétrique grandit a un point tel que le calcul du coefficient d’influence devient
instable.

 Utilisation du modele de tourbillon RAYTOURB?2

La sensibilité du calcul a la position des intervalles d’intégration confirme l'intérét d’'insérer
un autre élément dans le modele de calcul. La valeur de RAYTOURB permettant le calcul
sur la pale ne semble pas satisfaisante pour le calcul sur la nappe. La pale, rigide, peut
supporter des vitesses induites tres fortes, contrairement a la nappe qui est déformable. Le
méme calcul a donc été repris en ajoutant un rayon tourbillonnaire différent de celui appliqué
pour le calcul sur la pale.

L'introduction du rayon RAYTOURB2 est de principe identique a RAYTOURB.

» recherche de RAYTOURB?2

La valeur adéquate de RAYTOURB2 pourra étre déterminée suivant deux critéres :
-fonctionnement correct de l'algorithme de résolution, y compris dans la mise en équilibre
(voir chapitre suivant). La logique suivie reste une logique d'écoulement potentiel, avec un
choix de RAYTOURB le plus petit possible compatible avec le fonctionnement de
I'algorithme, sachant que les petites valeurs de RAYTOURB2 entrainent des instabilités
numeriques.

-confrontation des chamr)s de vitesses théoriques et expérimentales. RAYTOURB2 n'est plus
alors un artifice de calcul mais un équivalent de viscosite permettant de reconstituer un champ
des vitesse plus proche de la réalité.

7.5.5.2 réduction du calcul a la zone proche

Pour réduire le temps de calcul, nous avons tenté de le limiter a 'influence de la partie de la
nappe la plus proche du point de contréle. Ainsi, nous prenons en compte le fait que la
déformation de la nappe sur un point de contréle donné est essentiellement due aux laniéres
proches de ce point donné.

» Zone extérieure au rayon visgueux

Soit une laniere modélisée par un ensemble des segments rectilignes et sur cette laniére un
segment AB dont tous les points sont a une distance du point de calcul Ml supérieure a
RAYTOURB2, tel que présenté sur la figure suivante :
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Lyniere J -1

Laniere J

\ e+de

EA
A m ds H B
l'intégrale du coefficient d'influence sur la laniere vaut :

9=, AM

<l

. Ml
Exprimons d'abord le ter ; =

M|
fP/\MI It/\l\/l | _T.AMI
||\/|P|| M || TLAM |

[EAMI| [Ml|Sine  sine

i

T [LAM.I|  sin’e
OrIM_Pll_sins donc R

Exprimons ensuite le terme longueur élémentaire de laniere

MH =r[cotg(g) 0

MH +ds = r [totg(e + de) ED ds= r [fcot g(e + de) - cotg(e)]

par définition de I'élément différentiel :

| cotg(e +de) —cotg(e)| _ d(cotg(e)) _ -1

(€ +de) - (¢) T de sin’e
-r
ar conséquent => ds= (e
p q Sn’e
Nous obtenons
~ 0.Bsin® - O tAM B D AM,I
G(I,s):gsmst, g e A\ _ sms ‘
A r® dSine DtP/\MI A r D/\MI

En remarquant que le vecteur directeur du produit vectoriel peut s'exprimer indifferemment
par rapport a un point quelconque du segment AB
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tLAM, | tAAI
LAMLI| [LAA]|

Finalement nous obtenons une expression qui permettra de calculer aisément le coefficient
d'influence géométrique d'un segment de laniere donnée AB:

G(1.9 =+ (coste, ) - cos(zy))- :ﬁ—%:l

* Zone intérieure au rayon visqueux _ _ o
Si tous les points sont a une distance plus petite que la distance minimale retenue comme
rayon de tourbillon RAYTOURB :

EAMD [eAMG] EAMDT [Mll|Eine EAML r AN
t.A

Mo RAYTOURB2® |{,AM,]| RAYTOURB2® [{,AM, || RAYTOURB2® [t,AM |

En remplacant comme précédemment le vecteur directeur du produit vectoriel, I'expression
obtenue constante peut étre sortie de l'integrale. La longueur élémentaire de laniere s'integre
donc directement en AB, et nous obtenons :

&g = tAA

r
RavTouRs Al TAAT|

 cas intermédiaire

La discrétisation de la laniere en segments de longueur finie pose un probléme lors de
I'application rigoureuse du modeéle de tourbillon. En effet, les segments situés a proximité de
la singularité pourrait étre dans un cas hybride ou une partie du segment pourrait étre située a
I'intérieur du domaine du tourbillon visqueux, et I'autre a I'extérieur. Un traitement rigoureux
nécessiterait alors le calcul de l'intersection d’une sphere de rayon RAYTOURB2 et de centre

| avec la droite définie par les points A et B, pour déeterminer les parties placées entre les
points A et B sur lesquelles appliquer le modéle normal ou modifie. Devant la complexité
d’un tel traitement, le modéle de tourbillon en tout ou rien a été conservé.
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7.5.6 Conclusion sur l'utilisation du rayon de tourbillon

En fait, quelques essais ont montré que le calcul est souvent possible sans rayon de viscosité ;
le modéle a cependant été conservé pour les deux raisons suivantes :

-Dans la zone proche du tourbillon lié, le champ des vitesses dépend beaucoup de la
distance MI séparant le point de contréle du point d’émission. La géométrie de la nappe
proche est donc trés fortement dépendante de sa discrétisation, et il est souhaitable d’en
atténuer les effets. En particulier, pendant la mise en équilibre, on constate que quelques-uns
des points de contrble des lanieres sont placés tres pres du tourbillon lié. Cette caractéristique
donne une instabilité trés forte au calcul.

-Plus généralement, puisque la vitesse induite sur les laniéres est fonction de la
distance séparant les laniéres, la géométrie d’équilibre est conditionnée par le nombre de
lanieres. Cet effet sera particulierement sensible dans le processus de déformation des
tourbillons marginaux ou la vitesse induite par les tourbillons juxtaposés joue un réle tres
important. De méme, dans la région du tourbillon de moyeu, les visualisations des vitesses
induites sur la pale et sur la nappe montrent un tres mauvais calcul imputable au mouvement
de cette laniére vers la laniere d’a c6té, ce qui entraine une instabilité de calcul.

Au total, alors que la géométrie d’équilibre des tourbillons devrait étre indépendante de la
discrétisation de la nappe et du nombre de laniéres, on constate une forte influence de cette
discrétisation, et I'utilisation du modéle complet jouera un réle modérateur dans les situations
transitoires du calcul.

Une étude sur ce probléme a été réalisee par Wayne Johnson [13]. La comparaison entre ses
résultats numéric1ues et expérimentaux, lui ont permis de conclure que, non seulement le
modéle de tourbillon était nécessaire, mais encore que pour une hélice de faible parametre
d’avancement, la géométrie d’équilibre est sensible au choix du rayon du tourbillon.

La référence [19fJ de C.V. Cook, est une étude compléte sur la structure du tourbillon
marginal. Les conclusions de cet article sont que le rayon visqueux dépend Iégerement de la
distance parcourue par le tourbillon depuis son émission au niveau de la pale, et pratiguement
pas de la traction de I'hélice. Ce n’est que lorsque la traction de I'hélice est tres grande qu’on
peut arriver au décrochage de la couche limite sur les profils et qu’alors le rayon visqueux
semble étre dépendant de la charge aérodynamique.

Malgré la difficulté prévisible, le calcul d’'une géométrie d’équilibre tres précise devra
implémenter & terme un modéle de tourbillon plus évolué.
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7.6 Miseen equilibre.

La mise en équilibre de la nappe est une partie difficile & cause du calcul des vitesses induites,
ainsi_que de la définition de la mise en équilibre elle méme. En fait, avant de proposer un
modele aérodynamique et numérique, il est souhaitable de réfléchir sur I'objectif recherché
comme géometrie d'equilibre.

7.6.1 méthodes de mise en équilibre.

7.6.1.1 Nécessité de prise en compte de la déformation de la nappe en 3D.

Soit le volume de contrdle

correspondant a la figure suivante :

La surface latéraleo; est la surface

définie par les lignes de courant.

L'équation de quantit¢é de mouvement
oL | appligué au volume de contréle montre
gue la traction de I'hélice est égale a
0o OH o1 | l'accroissement de  quantité  de
mouvement axiale qui traverse les
surfaces Op et O;. La composante
axiale est évidemment ['élément
essentiel du phénomeéne propulsif.

La conservation du débit imposant une
surface 01 plus petite que la surface
d'entréedp. On peut déja donc présupposer que la nappe ne restera pas purement cylindrique.
Dans un modéle global, le calcul de la traction nécessiterait le calcul de la loi de contraction
radiale et de la translation axiale du sillage : en fait la nappe se déforme sous l'effet des
vitesses induites qui s'apBquuent a chacun des filets fluides et notamment les filets fluides
aspirés par les zones tourbillonnaires. Les composantes radiales sont donc aussi nécessaires.
Enfin, pour la composante tangentielle, I'équation de I'énergie montre que la puissance est
égale a l'accroissement de I'énergie cinétique du débit qui traverse les sOfaeess, y

compris en rotation résiduelle. Le véritable calcul de la puissance absorbée par I'hélice,
imposera celui des trois composantes de la vitesse induite.

Pour une hélice de faible parametre d'avancement, la nappe est trés proche de la pale, et les
effets tourbillonnaires induits au niveau de la nappe ne s’éloigneront que tres progressivement
du plan de rotation. L'influence de la nappe sera déterminante : il est donc important que sa
forme soit le plus proche possible de la réalité, ce qui suppose une mise en équilibre. Le choix
d'un modele de sillage libre s'est imposé, bien que le temps de calcul soit plus pénalisant que
dans les précédents modéles.

Au cours de la présentation de nos resultats, nous montreront les differences amenées par la
mise en équilibre.

7.6.1.2 Critére de convergence sur la mise en équilibre :

En régime permanent, I'hypothése fondamentale est la stationnarité de la nappe dans le repere
relatif. Cette hypothese suppose qu'elle est en équilibre dans ce repere.

Par définition, lorsque la nappe est en équilibre, chacun des vecteurs vitesses relatives locales
sera tangent a la nappe de glissement, c’est-a-dire a la laniére en tout point.

Le calcul sera initialisé en utilisant une nappe simplifiee représentant une hélicoide parfaite.

Le processus de mise en équilibre devra ensuite déformer cette nappe jusqu'a l'obtention du
critere de convergence.

Le critére de convergence le plus évident est donc la minimisation de I'angle résiduel entre la
laniére et le vecteur vitesse qui peut étre atteint par déformation du pas et du rayon jusqu'a
obtention de la condition de colinéarité du vecteur vitesse et du vecteur tangent.

Avant d’entamer le calcul du processus de mise en équilibre, il est souhaitable d’évaluer les

causes principales de la déformation d’'une laniére libre

7.6.1.3 Prise en compte de l'influence des zones proches dans la déformation :

Etudions en particulier la zone qui entoure le point "I" de la nappe, caractérisée par son
influence déterminante sur ce point "I" de la nappe.
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La figure suivante représente un €lément différentiel de nappe; la circonférence osculatrice de
rayon K est supposée étre une bonne approximation géometrique de la laniere, et les intensités
des tourbillons des lanieres sont considérées sensiblement identiques.

Laniere passant par le point | :

t1 Le coefficient d'influence géométrique
du point My sur le point | est de I'ordre
tAM,|
der [tAM] 1
M1 | de: = et quand
" IM_lIr 2.K?e dd
" > " dK deé =>0, le terme d'influence tend vers
. [V2 +d6i2 I'infini : l'influence d'une laniére sur

elle méme est tro]p grande si la
discrétisation est trop fine.

Laniére juxtaposée passant dans la
K zone proche du point | : '
46 L'influence du point M sur le point |
est de l'ordre de :

[IAM, 1| Jsin@)| _|de/2-y]

|\/|2||3 X2 X2
U odeer U
~ 2 2 2
: OdK < e . +
ou: X %< %H 1%
Du triangle MAI, on déduit que S0y sm(n/z+uu/z)D siny Oy O a
utri : uit que : =
g q dK X y=y JK? « 0% +dK?
ao ao an
a=—-yOoal--
2 Y 2 K2+ d9? +dK?
| a9 _ aK
. . o IAM,I| 2 JKZ. do? +dK?
d'ou le terme d'influence géométrique : T T T T R g0 + A2
Si d@ =>0, cette expression montre que l'influence des laniéres tres proches vaut :
[EAM, || g
M| 3 Tdk?

Si K =>0, le coefficient d'influence sur le point | de cette laniere est infinie. _
Il'y a donc dans le calcul le double risque d’'une discrétisation en segment trop petits et en
laniéres trop proches les unes des autres.

Conclusion : Le modele de discrétisation de la nappe ne peut pas tenir compte de l'influence
d'une laniere sur elle méme d'une fagon tres precise. En effet, le vecteur tangent est paralléle
au vecteur de position Ml et cette influence est un infini du premier ordre, tandis que
I'influence des laniéres juxtaposées est un infini de deuxiéme ordre. Comme la vitesse
induite sur un point de la nappe par les laniéres proches est normale a la surface de la nappe,
on peut conclure que le processus de déformation dépend de cette composante normale et que
la aéformation de la nappe lointaine est en fait liée aux effets des laniéres juxtaposées.

7.6.2 Calcul de la nouvelle géométrie

Apres le calcul du champ des vitesses, la forme de la nappe est modifiée a partir de la nappe
initiale ou courante.

Méthode utilisée:

- Une premiere méthode de déformation de la nappe basée sur I'évolution des points dans le
sens de la vitesse locale, le pas de temps retenu dépendant du point de la nappe, n’a pas
donné de résultats probants.

- Une deuxieme méthode basée sur le respect des conditions de colinearité déduite des
travaux de I'MFM, et en particulier de la these de J.G.Fratello présentée en 89 a
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l'université d'Aix Marseille a été essayée :
Le vecteur vitesse peut s'exprimer sous la forme :

W =(v-Qr@ny)d +(w+ Qrleosy) D + (u+V.,) Ik
Parallelement, I'équation de la laniere est donnée par I'équation :

oM _ or Dtosw—rDsianuET+uar E‘sian+rE:oquL []‘J+£D2
vy 3 By SR

la condition de colinéarité s'exprime comme la conservation du rapport des composantes :

V-uwrsing _ w+urléosy  u+tv
ﬂE:oqu—rE'l;ian ﬂE'l;inL|J+rEd:OSL|J 9z
oy oy oy

Nous pouvons déduire les conditions d'évolution radiale et axiale en fonction de I'azimut :

or _ vicosy +wisiny
op _Q+WE:OSL|J—VE;im|J
r

et
oz _ u+v,
oy - 0+ wldosy — visiny

La déformation de'la nappe est
donc obtenue a partir de ces
valeurs d'incréments en
appliguant un  critere de
coefficients de relaxation pour
éviter des problemes de
divergence.

u+V, 2
+wB:oqu—v Siny v
[ \
vIcosy+wlsiny
or = — oy
{ Q+WEt05L]J viSinyg }
r

0z=

Q

Remarque : erreur maximale sur

la géométrie équilibrée

L'erreur dans le calcul de la géométrie est définie comme l'angle moyen entre le vecteur
vitesse relative et le vecteur tangent pour tous les points de contréle sur la nappe.

Le critére de convergence retenu se basera sur la valeur moyenne de tous les angles résiduels
entre vecteur vitesse et tangente a la nappe (260 points X 17 lanieres). Le critere de
convergence idéal fixé a 1° d’angle ne sera jamais atteint avec les polaires de profil réels.

7.7 Etude critique des résultats du code

7.7.1 Introduction

Le programme Ligne portante, realisé dans le cadre de cette étude a un objectif ultérieur de
type pedagogique. Il permet d'obtenir une information sur plusieurs éléments caractéristiques
u fonctionnement :
» Les performances globales, comprenant les bilans d'efforts et de circulation sur la pale, et
bien sar les rendements induits et réels,
» Les formes de nappes de sillage obtenues apres mise en équilibre,
* Les champs de vitesses théoriques, dans des plans transversaux ou azimutaux.

Nous procederons a I'analyse critique en plusieurs étapes :

1-choix des parametres du code

Les resultats du code n'ont de valeur que dans la mesure ou les paramétres réglants sont
correctement déterminés, que les processus de convergence vers la mise en équilibre sont
cohérents. Des calculs préliminaires sur le fonctionnement de I'hélice de référence BAOOO ont
donc été effectués pour déterminer les rayons des modeéles de tourbillon ainsi que le choix de
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modele de nappe initiale. Sur les mémes calculs, nous commentons le résultat obtenu sur
I'angle résiduel de convergence.

2-influence de la mise en équilibre _ o o

La mise en équilibre de la nappe devrait apporter une amelioration de la précision du modele.
Mais un logiciel de ligne portante est basé sur des hypothéses assez restrictives
(incompressibiliteé, non viscosité et stationnarité) et I'utilité d’'une mise en équilibre peut donc
etre remise en cause si on ne connait pas son influence réelle. Nous avons donc ensuite
procédé a l'analyse de la mise en équilibre sur trois éléments distincts :

» l'angle résiduel entre nappe et vecteur vitesse, pour évaluer la difficulté,

» la forme de la nappe de sillage obtenue avant et aprés mise en équilibre,

» Les différences induites par la mise en équilibre sur le rendement.

3-formes de nappe et champs de vitesse

Les nappes, puis les champs des vecteurs vitesses obtenus aprés mise en équilibre dans un
plan azimutal ou dans des plans transversaux du domaine aval de I'hélice de réference BAOOO
sont ensuite commentés pour observer la cohérence globale du code.

Nous donnerons quelques élements de résultats de comparaison des hélices entre elles, pour
tenter de définir la capacité du code a prévoir l'influence de la mise en fleche sur le champ des
vitesses et sur les performances.

4- comparaison théorie expérience

Enfin, ces elements etant explorés, le modele retenu doit étre confronté a la realité en
s'appuyant sur des comparaisons théorie expérience sur les traces de vitesses et sur les champs
de vitesses moyennes. En se ramenant & notre objectif initial, cette comparaison sera étendue a
I'analyse des performances des différentes hélices pour plusieurs cas de fonctionnement.
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7.7.2 Choix des parametres du code

7.7.2.1 rayons de viscosité numérique

Deux rayons doivent étre déterminés :

* le rayon sur la pale RAYTOURBL,

* le rayon sur la nappe et dans le domaine externe RAYTOURB2.

Nous conserverons comme critere essentiel la conservation du rayon le plus petit possible des

lors qu'il évite éventuellement les problemes de divergence du calcul. En effet, |' objectif de

cette modification n'est pas de recréer une prise en compte de la viscosité du fluide mais de

limiter les problémes numériques.

Les conséquences du choix de RAYTOURB1 sont observées sur la circulation sur la pale.

Le choix de RAYTOURB2 peut étre effectué par observation des influences sur la circulation,

et sur le champ des vitesses obtenu avant et aprés mise en équilibre.

Des essais numériques ont donc été effectués pour I'hélice de référence BA0OO, en ne retenant
ue des comportements de profils de plaque plane pour gagner du temps de calcul. Ces essais
onnent les résultats suivants:

7.7.2.1.1 Evolution delacirculation sur lapale

B | /
0.5 \ N

circu
circu

-0.5 -0.5

sans itération a l'équilibre
Figure 7-3: Evolution de la circulation sur la pale

 une valeur trop élevée de RAYTOURBL1 (2 mm) diminue notablement la circulation

* la valeur retenue de 0,25mm ne pose pas de probleme de divergence, probablement a
cause du choix des points de Lobatto et des points de Gauss. RAYTOURBL1 sera donc
maintenu a 0,25mm.

* trois valeurs de RAYTOURB2 essayées a 1, 3 et 10 mm n'ont aucune influence sur la
répartition de circulation sur la pale, ce que I'on pouvait prévoir.

* la mise en équilibre ne modifie en rien ce résultat.
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7.7.2.1.2 Champs devitesses danslesplanstransversaux

Avant mise en équilibre (O itérations) Aprés mise en équilibre (6 itérations)
R1 =0.25mm R1 =0.25mm
R2 =1mm . RZ2=1mm

R1 =0.25mm R1 =0.25mn
R2 =10mm N R2 =10mm

Figure 7-4 : Hélice droite BAOOO : cas nominal : effets du rayon visqueux RAYTOURB2

Conclusions :

Le choix adéquat de RAYTOURB2 se fait plutdt en observant les champs de vitesses sur le
plan transversal proche (Z=50mm) avant et apres mise en équilibre. On peut constater dans les
deux cas linfluence modératrice de RAYTOURB2 qui nous aurait conduit a choisir une
valeur de 10mm ; mais la corrélation théorie expérience (para?raphe suivant) montrant la trop
faible valeur théorique du tourbillon de téte de pale, une valeur de 3mm a finalement été
retenue.

7.7.2.2 Choix du type de nappeinitiale

L'analyse des champs de vitesses théoriques montrera la quasi-absence d'influence de la
méthode initiale sur le processus quasi convergé. La connaissance a priori des processus de
convergence réels n’est donc pas nécessaire pour mettre la nappe en équilibre, mais il reste
bien sar a valider la forme de nappe obtenue.

7.7.2.3 Contr6le du processus de convergence vers |'équilibre
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Erreur de convergence :degre d’angle
(angle residuel vecteur tangent; vecteur vitesse)

Helfce BAGOD ; cas nominal Le critere retenu comme indicateur du
niveau de convergence obtenu est I'angle
résiduel entre laniere et vecteur vitesse sur

— 1 oy la nappe, calculé a partir d’'un produit
12 S vectoriel. D’autres méthodes s’appuient sur
E E— un critere de proportionnalité  des
ok — composantes, condition suffisante de
i — colinearite.
8 °F Le processus de convergence
s 5F ne correspondant au cas nominal de I'hélice
2 7k e droite est montré comme exemple ;
2 of L'erreur moyenne tend vers deux degrés
T sk d'angle au bout de six itérations ; la partie
A intérieure de la nappe moins réaliste que
s toute la zone supérieure, tend a ne pas
LE s'équilibrer ; I'ensemble des autres lanieres
— — et donc en particulier les laniéeres
t — T périphériques, tend vers un bon niveau de
iterations convergence, proche du degré.

La reprise d’essais équivalents sur des comportements de profils réels montre que I'équilibre
de nappe est plus difficile a réaliser. Les résultats des résidus angulaires entre nappe et
vecteurs vitesses s’établissent a environ 3° d’angle en valeur moyenne.

La rapidité de convergence dépendra aussi des coefficients de relaxation retenus pour le
processus itératif, qui permettront de faire un choix entre la rapidité de convergence (sans
coefficients de relaxation ) et la qualité de la mise en équilibre évaluée sur | »angle obtenu.

Enfin, les autres cas de fonctionnement, en hors adaptation, s'équiliorent beaucoup plus
difficilement. Nous n’avons donc pas releve de champs des vitesses obtenus dans les analyses
sur I'ensemble du domaine de fonctionnement correspondant a des cas partiellement
equilibres.

7.7.3 Influence de la mise en équilibre

7.7.3.1 déformation de nappe

La simulation numérique permet de visualiser le processus de déformation qui améene la nappe
de la géomeétrie initiale a la géométrie d'équilibre.

La nappe initiale présente l'allure d'une pseudo-hélicoide réguliere (présentée en pagie
suivante avec l'effet de convergence initial). Plusieurs solutions sont envisageables pour le
tourbillon marginal mais la nappe initiale interne reste toujours une surface réglée.

La forme de la nappe obtenue apres mise en équilibre (figure 7-6) correspond au résultat
general présenté dans I'étude bibliographique : le pas des laniéres internes est beaucoup plus
Important que celui des laniéres péripheriques.

Ces déformations (radiale et axiale) peuvent s'expliquer par une analyse bidimensionnelle :
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Soit une coupe de la géométrie initiale de la nappe par un plan normal aux vecteurs tangents ;
La distribution des laniéres correspond a celle qui est représentée sur la figure A, ou "r" est la
coordonnée radiale et "n" la coordonnée normale a la géomeétrie initiale de ?a nappe.

1- Les vitesses induites appliguées aux

lanieres internes, soumises a des vitesses FIGURE A FIGURE B

de convections plus importantes que les , .

laniéres marginales, génerent un pas de

sillage plus éleve, correspondant au niveau n n
de circulation des parties les plus actives

de la pale.

2- Les lanieres périphériques sont de forte

intensité parce que situées en limite de

souffle, au niveau des forts gradients de

circulation sur la pale. La génération du

tourbillon périphérique, en provoquant 9
I'enroulement de la nappe, empéche la
dilatation dans le sens axial.

Il apparait donc une déformation initiale semblable a celle de la figure B qui incline le vecteur
vitesse induite des tourbillons marginaux. On observe l'apparition d'une vitesse radiale
négative (loi de contraction radiale) et une diminution de la composante "n" de la vitesse
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induite (influant sur la loi de translation axiale).

-Lorsque cette portion de la nappe s'éloigne de la pale, la déformation se stabilise au fur et a
mesure que l'influence du tourbillon lié diminue. On peut donc penser que linfluence du
tourbillon lié dans le domaine groche est déterminante, et ensuite que les tourbillons
juxtaposés ont une influence notable sur le processus de déformation local.

7.7.3.2 résultats sur le gradient de circulation sur la pale

== RSt e [T,

Les essais effectués en utilisant le comportement du profil réel permettent d’observer I'effet
de la mise en équilibre sur la circulation : on constate une augmentation du niveau pour la
premiere itération, et une relative stabilité pour les autres itérations.

La mise en équilibre en dilatant la nappe entraine peu de modification de la circulation en téte
de pale, et par conséquent de I'intensité tourbillonnaire de téte de pale.

7.7.3.3 Evolution du rendement dans la mise en équilibre

Rendement BAOOO Le tableau ci-dessus montre sur 3 itérations
endonTal 0,693 (10,02) I'évolution du rendement, et les angles moyens
_ de non équilibre. Le rendement réel de de
rend-Lliter 0,714 (6,80) I'nelice est légerement augmenté (2 points)
rend-oiter 0,713 (3,03) par la mise en equilibre. Des constatations
, Identiques ont été faites a partir des autres
rend-3iter 0,713 (2,64) hélices

On peut penser que la modification des vitesses induites sur le profil permet de réorienter les
angles d'incidence vers une meilleure finesse de chaque profil, et donc une meilleure
performance globale de I'hélice.

7.7.3.4 paramétre dominant dans la déformation de la nappe:

La forme de la nappe pseudo-hélicoidale ainsi que la répartition du champ des vitesses, sont

liées au coefficient de poussee et au parametre de fonctionnement. La mise en équilibre

modifie la forme de la nappe et par conséquent, la répartition de circulation.

A égale distribution de circulation, le parametre d'avancement, de faible valeur dans la
résente étude, impose la ﬁrésence des laniéres dans le domaine proche, ce qui accentuera
'effertl de la répartition de charge sur la déformation des lanieres dans ce méme domaine

proche.

La répartition de la circulation agit ensuite dans le processus de déformation de la nappe en

agissant sur la dilatation axiale dans les zones neutres, et nous savons qu'en retour cette

déformation modifie la répartition de circulation.

Nous pouvons conclure que le parametre déterminant est la répartition de charge (ou de

circula,tidor], ou de loi de calage ... etc), et ceci d'autant plus que le paramétre d'avancement

sera réduit.

La mise en fleche devrait donc avoir, en plus de l'effet de compressibilité en téte de pale, un

effet de déformation de nappe générée par la répartition de circulation sur la pale.
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7.7.3.5 Résultats sur le champ des vitesses azimutal de I'hélice droite BAOOO

-avant mise en équilibre
champ des vitesses sur plan Y=0 ; O iterations

Xplan

-aprés mise en équilibre
champ des vitesses sur plan Y=0 ; 6 iterations

Xplan

. SIss
0.8 1 12

0 0.2 0.4 0.6
Zplan

Comparaison du champ azimutal pour I'hélice BA0OOO

La mise en équilibre déforme beaucoup la nappe, et par conséquent le champ des vitesses. La
visualisation effectuée en début de I'étude montre que les tourbillons commencent a étre
déstabilisés dans le domaine intermédiaire, mais pas dans la proportion observée dans nos
résultats. La présence de survitesses locales démesurées n'a pu suffisamment étre contrée par
notre modeéle de tourbillon. La mise en équilibre, telle que réalisée avec nos hypotheses,
génere des déformations que I'on ne peut suffisamment corréler avec la réalité.

On peut cependant constater que le tourbillon de moyeu, pourtant plus mal modélisé que la
téte de pale, est proche de I'état réel constaté de divergence, et que la veine fluide de la zone
neutre se rétrécit dans le domaine aval. Le probléme est donc centré sur les tourbillons de téte
de pale, sans doute les plus sensibles car modifiés par I'enroulement de nappe.
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7.7.4 Observation des résultats
7.7.4.1 Champ de vitesses transversaux :

Le champ des vitesses axiales pour I'hélice droite aprés mise en équilibre est présenté pour 3
plans : un plan tres proche a Z=50 mm (Z/R =0,166), un plan intermediaire & Z = 272 mm
(Z/R=0,91) et un plan lointain (Z/R = 3,5).

Plan Z=50 mm Plan Z=272 mm
T ] L ' TN O i el Y '

rrsw e T

kel — e
Plan Z=1050 mm _
I R ENTTN SN N La comparaison de ces 3 plans sur la

composante axiale montre d'abord

I'évolution du domaine du souffle: ne

concernant au tout début que la zone

balayee par |‘hélice, avec la trace
manifeste du tourbillon de téte de pale et
de moyeu, la zone a fort débit axial
constitue un cylindre complet dés le plan
272 . Ce cylindre se contracte pour obtenir
la zone débitante tres limitée dans le plan
lointain 1050. Notons que la trace
résiduelle de tourbillon de téte de pale est
toujours présente, et que la zone
d’obstruction du tourbillon de moyeu s’est
agrandie. Ce constat est important car il
montre que le code restitue correctement la
tendance naturelle du souffle a se
contracter. La simple observation des
formes de nappe ne donnait qu’'une
information approximative confirmée par

el L le champ des vitesses.
| T <im P

A titre d'exem||ole, comparons aussi les résultats de composantes tangentielles dans un plan
proche de I'hélice et dans un plan lointain (Notons que la superposition des vecteurs vitesses
sur ce plan donne aussi I'information sur la composante radiale) :

Plan Z=50 mm Plan Z=1050 mm
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Ces composantes tangentielles montrent dans le plan proche la présence des tourbillons
(superposition des vecteurs transverses) et le résidu d’effet tangentiel dans le plan lointain,
dans une zone contractée, sur laquelle on peut observer un équivalent de trace de nappe,
joignant le moyeu a la téte. Cette trace de plan lointain est couchée dans le sens de rotation. Il
n’y a aucun effet visqueux dans une méthode de ligne portante, et cette forme de nappe tres
inclinée dans le sens inverse rotation ne semble due gu’a la mise en équilibre.

7.7.4.2 Observation du protocole de formation :

Pour certaines représentations azimutales avant mise en équilibre, un effet d'éjection du fluide
se retrouve vers la périphérie en amont du tourbillon, comparable & ce qui avait été reperé
dans les essais de caracterisation du tourbillon en vélocimétrie LDA. La modélisation est donc
quelquefois suffisamment réaliste pour retrouver un effet de point selle. Mais le schéma de
formation en point selle semble dU essentiellement a la charge centrale de I'hélice modifiée
par I'effet d’entrainement vis%ueux et donc de centrifugation créé autour du moyeu. Les

conditions d’application du code ne peuvent donc restituer que la déviation des filets fluides

sous l'effet du tourbillon de téte, et les nuances de protocole de formation entre les hélices ne
peuvent pas étre déterminées.
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7.7.5 Comparaison des résultats observés sur les quatre hélices

7.7.5.1 circulation

Un des éléments les plus importants significatif du fonctionnement de I'hélice est la
répartition de la circulation au long de la pale :

Nous avons présenté au chapitre concernant la mise au point du programme les courbes
faisant I'nypothése de comportement de plaquedplane. Elles montraient une répartition de
circulation correspondant a la fleche, peu d'influence des diamétres de tourbillons
numériques et de la mise en équilibre.

En utilisant les données du protfil réel, les courbes de répartitions suivantes ont été obtenues :

el

r |
I I
| |
| |
| |
| |
| |
' |
' |
' |
' |
! |
| |
[

Ces courbes autorisent un méme constat sur 'effet de fleche aval en diminuant la circulation
sur la fleche (correspondant aux travaux de Lepicovski et Bell), la circulation quasiment
identique en zone basse, et la mise en équilibre qui augmente I'ensemble des circulations sans
modifier les gradients. |l faut cependant remarquer que :

-la circulation est nettement supérieure au cas de la plaque plane.

-le gradient de circulation s’inverse tout prés du moyeu, ce qui ne parait pas avoir de sens
physique, sauf a su%ooser que le profil fonctionne a I'envers.

-I'inversion du sens de la fleche diminue la répartition de circulation en ramenant la charge de
I'hélice BASaul au niveau de celle de I'hélice BA420

Conclusion : Les calages de profil étant identiques et la nappe étant de forme presque
identique pour toutes les hélices, les différences de circulation ne devraient provenir que de la
projection de la composante de vitesse sur la ligne portante.

Le résultat reste vérifiable si on ne considere que les hélices en fleche aval : I'hélice droite
reste la plus chargée, et le niveau de circulation semble directement lié au niveau de fleche.
L’hélice en fleche aval d’extrémité de pale est plus chargée que I'hélice en fleche répartie, et
le gradient d’extrémité le plus faible est effectivement celui de I'hélice BA420 (Les
tourbillons observés pour I'hélice en fleche répartis étaient effectivement les plus réduits).

Ce constat n'est plus valable pour I'hélice en fleche inverse. Un travail expérimental
complémentaire sera nécessaire pour comparer les intensités tourbillonnaires générées par les
différentes hélices, notamment pour la fleche inversée.
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7.7.5.2 forme de nappe

Helice en fleche repartie BA420
cas de fonctionnement nominal
Nappe tourbillonnaire a I'equilibre apres 6 iterations

025k

X

Helice en fleche d’extremite BA710

cas de fonctionnement nominal _ _
Nappe tourbillonnaire a I'equilibre apres 6 iterations Y
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Helice en fleche d'extremite BASaul
cas de fonctionnement nominal
Nappe tourbillonnaire a I'equilibre apres 6 iterations Y
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Conclusion: On observe une déformation de nappe correspondant chaque fois au gradient de
circulation sur la pale. Une similitude d’ensemble est notable, mais on peut déterminer une
modification de forme donnant pour les hélices en fleche d’extrémités un diameétre extérieur
plus ondulant. On ne peut conclure plus nettement simplement sur une observation globale.

7.7.5.3 Champ azimutal des vitesses induites

(4 plans azimutaux)

Comparaison de resultat ligne portante pour 4 helices
cas nominal 8000tr/mn ; 30 m/s ; Ra=0.25 mm ; Rb=3 mm
champ des vitesses sur plan Y=0 ; 6 iterations

Helice BAOOO

03

0.2

Xplan

0.1

E o SRt S L L L \ . )
o o 0.2 0.4

Helice BA420 :

Xplan

Xplan

e i - . W I 1 1 I
° 0.2 0.2

Helice BASaul :

0.2

Xplan

01 |

0.2 0.2

0.6
Zpian

Aprés la mise en équilibre, lI'observation du champ des vitesses comparées montre la
convergence de la veine fluide pour toutes les hélices, la meilleure homogénéité du sillage de
I'nélice BA420, observé en visualisation et au film chaud. Par contre, les trés fortes
dispersions des tourbillons de téte de pale des hélices en fleche d'extrémité contredisent les
résultats de la campagne en anémomeétrie film chaud qui nous avait montré au contraire une
stabilisation du sillage par la mise en fleche.

7.7.5.4 Champ transversal de vitesse

Les comparaisons des différentes hélices les plus significatives peuvent se faire en
composantes axiales et tangentielles, dans le domaine proche et lointain :
Observons d’abord les composantes axiales :
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Plan Z=50 mm

—— === == -

| =
|

On note pour les composantes axiales la forme initiale de la composante accélératrice
dependant de la forme de I'hélice. Le tourbillon de téte de pale, comme d’ailleurs celui du
moyeu, sont notables ponctuellement pour I'hélice BA710.

I BYEY [ [ ]

Plan Z=1050 mm

—— === ==

| =
|

Dans le plan lointain Z =1050mm, le sillage est manifestement trés contracté pour I'hélice
droite, et trés peu contracté pour I'hélice en fleche d’extrémité aval.. Ce résultat qualitatif
notable correspond aux conclusions de la campagne de visualisation.

Observons ensuite les comparaison de composantes tangentielles, toujours au cas nominal :
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Plan Z= 50 mm
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Sur les composantes tangentielles, il est intéressant de noter d’abord I'empreinte de la forme
de I'hélice dans le domaine trés proche. L'intensité semble a peu prés équivalente sauf en ce
qui concerne I'empreinte de I'hélice BA710 nettement moins importante. Le tourbillon de
moyeu de I'hélice en fleche d’extrémité semble moins important.

L - — — —

Plan Z=1050 mm

T

=
La déviation tangentielle du souffle résiduel en fin de domaine est encore perceptible et
comme pour I'hélice droite, 'ensemble des sillages reflete la trace de nappe, incurvée dans le

sens inverse de la rotation. Le champ des vitesses obtenu apres mise en équilibre semble
cohérent et recoupe correctement les informations globales acquises expérimentalement.

166 ETUDES HELICES DRONES - ENSAE



MODELE THEORIQUE DE L'HELICE EN FLECHE : RESULTATS

7.7.6 Comparaison théorie expérience

7.7.6.1 Traces de vitesses sur des points caractéristiques

Une comparaison a été menéee pour 3 plans (proche, intermédiaire et lointain) et pour 5
rayons caractéristiques (autour du tourbillon, en zone neutre et au moyeu).

Plan Z=50 mm Plan Z=272 mm Plan Z = 1050 mm

-1

I

L

'I'_____

On peut observer globalement une bonne similitude générale, ou les tendances géenérales sont
restituées, mais une observation plus proche par zone tempere ce résultat :

La restitution proposée par la ligne portante est en défaut au tourbillon de téte de pale (R=256
mm pour Vz) mais nous avions vu que I'anémomeétrie film chaud ne permettait pas de
restituer correctement le passage du tourbillon.

La zone neutre semble corréler correctement les résultats dans le plan proche, mais la ligne
portante surévalue la composante axiale dans le plan lointain.

Enfin, le tourbillon de moyeu est trés différent ; dans le cas ligne portante, il correspond au
tourbillon d'enroulement inférieur, qui n'a qu'un rapport assez lointain avec le tourbillon de
moyeu réel due a des effets de viscosité.

La ligne portante, méme avec des moyens de corrections de I'effet tourbillonnaire, représente
la trace de vitesse en induisant de fortes approximations. Les effets de tétes de pale sont
cependant restitués dans leur globalité, et peuvent certainement étre améliorés en modifiant le
dehéItZ)l de tourbillon. L'effet du moyeu restera difficile & traiter correctement dans ce type de
méthode.

7.7.6.2 Vaeurs moyennes des composantes

Nous comparons ici les résultats obtenus par la ligne portante aux résultats obtenus en
vélocimeétrie LDA et en vélocimétrie films chauds pour le cas nominal de fonctionnement de
I'hélice droite & 8000tr/mn et 30 m/s. Les résultats sont présentés en moyenne azimutale pour
chacune des trois composantes et pour deux plans du domaine proche
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-La composante axiale est correctement modélisée, et les deux méthodes expérimentales se
recoupent correctement, en remarquant seulement l'impossibilité de mesurer pres du moyeu
dans un plan proche de la pale en vélocimétrie LDA.

-la composante radiale est évaluée correctement par la ligne portante, sauf au niveau du
moyeu. Notre modélisation suppose un contournement inférieur, et donc une composante
négative. L'acquisition des vitesses en anémométrie film chaud a montré que le tourbillon de
pied de pale genéere sur le plan radial des effets inverses, ce qui se justifie par I'entrainement
visqueux du moyeu, et donc un effet de centrifugation des lignes de courant inférieures. Le
nc,)n}_bre k?le Reynolds est trées bas autour du moyeu, et les effets visqueux ne sont pas
négligeables.

-La derniére composante, tangentielle, est sous évaluée par la méthode de ligne portante. Les
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deux méthodes expérimentales ne concordent pas bien surtout lorsqu'on s'approche du moyeu.
Notons gue les validations de vitesse en méthode LDA étaient plus difficiles dans cette zone,
particulierement pour cette composante tangentielle & cause de I'emplacement du vélocimétre
en zone haute. Ces différences n'ont pu étre clairement expliquées, autrement que par des
incertitudes de mesures supérieures aux valeurs évaluées initialement.

Les comparaisons avec les valeurs moyennes de la littérature ne peuvent étre que globales car
les cas de charge sont tres différents. On note que les valeurs moyennes proposées par
Samuelson (27) sont cohérentes avec les valeurs que nous avons trouvées en anémomeétrie
thermiques, avec des répartitions difféerentes en fonction du gradient radial de charge. Les
valeurs Broposées par J. Lepicovski et W A Bell (30) montrent des composantes tangentielles
qui semblent plus proportionnellement plus faibles que nos résultats. Mais les cas de charge
ne sont pas précises et c'est un élément prépondérant pour le champ des vitesses.

7.7.6.3 Evaluation des performances comparées
Comparaison théorie expérience basées sur les résultats de LPC

comparaison rendements LPC expérience comparaison rendements LPC Expérience
(4000 tr/mn) (6000 tr/mn)

8

—— BA00OLPC 050
040 ——BA420LPC

BA710LPC 040

A BAOOD expé
O BA420 expé
o BAT10 expé
o BAsaul expe
020 ——8A000 LPC
© BAT10 expé - BAs20iPC
010 o BASaul expé ——BA710LPC
—— BAsaul LPC

030 ——BAsaul LPC
A BAOO expé

0,20 O BA420 expé

0,000 0,100 0,200 0300 0,400 0500 0,600 0,700 0,800 0,000 0,100 0,200 0300 0,400 0,500 0,600 0,700 0,800

comparaison rendements LPC Experience
(8000 tr/mn)

A BAODO expé
O BA420 expé
o BAT10 expé
o BAsaul expé
——BA000 LPC
——BAd20LPC
010 BA710LPC
—

0,000 0,100 0,200 0,300 0,400 0,500 0,600

On peut constater que le code LPC est trés robuste, le calcul donnant des résultats cohérents
méme en hors adaptation. D’'un point de vue qualité des résultats, il encadre tres bien les
valeurs expérimentales pour le point nominal de fonctionnement, et se montre pessimiste pour
les cas hors adaptation en sous évaluant les rendements. Par contre, il ne fait que tres peu de
distinctions entre les hélices, sauf dans les forts parametres de fonctionnement, ou il restitue le
Iéger avantage des hélices en fleche.

omparaison théorie expérience basées sur les résultats de LPGold
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MODELE THEORIQUE DE L'HELICE EN FLECHE : RESULTATS

comparaison rendements LPGold-Expérience comparaison rendements LPGold-Expérience
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Conclusion : Le code LPGold est lui aussi pessimiste au régime moyen , et montre des
prévisions de performances tout a fait satisfaisantes pour I'hélice droite au régime nominal. Le
code différentie les hélices, mais il faut constater que ces différences de rendements sont non
représentatives de la réalité.

Nous savons qu'il engendre des différences notables de circulation sur la pale et de forme de
nappe ; Nous avons vu que la forme générale de la nappe est assez réaliste, que le champ des
vitesses restituait les différences d’allure générale du souffle (contraction plus réduite pour
I’hélice droite et tres faible pour I'nélice en fleche d’extrémité). Ces différences entre les
hélices constatées au niveau rendement sont donc probablement dues a la prise en compte des
polaires non représentatives de la reéalité, surtout en zone de fleche ou I'hypothese
comportement bidimensionnel est sans doute trop rigide.

7.7.7 Conclusion sur la modélisation et le code ligne portante

Ce type de modélisation semble trés intéressant et restituer un champ des vitesses a peu pres
coherent. La nappe semble elle aussi se développer de facon satisfaisante recoupant
globalement la realite. Mais, les paramétres de reglage semblent nombreux et donner au
concepteur des clés qui permettent d'adapter le fonctionnement du code. Une meilleure
modeélisation de la nappe, et surtout du tourbillon, de son intensité, de son évolution avec I'age
doit amener a une meilleure restitution de cette réalité.

De méme, le tourbillon de moyeu devra étre adapté, car son influence sur I'écoulement
général dans le plan proche semble déterminante.

Enfin, les résultats ne sont pas satisfaisants sur le rendement des hélices en fleche ; I'étude
beaucoup plus précise du comportement du profil en téte de pale et 'amélioration de la
modélisation des polaires sera I'étape indispensable pour qu’un tel type de code devienne un
élément de choix réel pour la mise en fleche de la pale.
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8 CONCLUSION GENERALE DE L'ETUDE :

8.1 Rappel des différentes phases de I'étude

I}Ilotr(,a étude était centrée sur le fonctionnement des hélices de drones a régime de rotation
éleve :

Pour cela, un banc d'essai simulant un corps de drone, avec la partie centrale de la voilure, a
été mis au point, permettant la prise de performance de I'hélice seule au cours de cam[)a?ne en
soufflerie. Suatre hélices dont la forme avaient été définies par le logiciel LPC de calcul de
ligne portante de I'ONERA, ont été réalisées : constituées a partir des mémes lois de cordes,
de calage, et de profil, leurs seules différences portaient sur la mise en fleche de la ligne
portante située au quart de corde amont. En complément du banc d’essai, un systeme de
déplacement de sonde film chaud permettant I'exploration compléte du champ aval, a été
développé au laboratoire. L’'ensemble est piloté par un logiciel réalisé en langage G qui a
donné toute satisfaction.

De I'étude bibliographique en effet, il était ressorti que la recherche des éléments expliquant
le gain ou les pertes de performance d'une hélice passe par I'analyse de l'organisation de
I'écoulement géneré par I'hélice. Il a donc été décidé d'abord une approche globale cherchant a
qualifier toutes les caractéristiques du sillage, puis quelqlues essals complementaires au plus
pres de la pale en téte de pale, ou devraient se retrouver les différences engendrées par la mise
en fleche. Apres la mise au point du banc d'essai, trois campagnes ont Bu étre effectuées :

-une premiere campagne d'approche globale : Elle avait pour objectif le relevé des
performances de chacune des hélices dans tout le domaine de fonctionnement, et la
qualification du sillage en visualisation rapide pour le point nominal et les quatre hélices. A
lissue ?_Ie,cette campagne, un film de synthése sur les caractéristiques essentielles du sillage a
été réalisé.

-une campagne d'essai de qualification du sillage en des plans caractéristiques par
anémomeétrie thermique, pour le point nominal et deux cas de charges complémentaires :
L'exploitation des essais realisés a nécessité la mise au point de méthodes de dépouillement de
résultats d'essais basés sur les étalonnages en vitesse et en direction.

-une derniére campagne d'essai réalisée cette fois en anémométrie LDA, permettant la
confirmation de quelques plans sur le point nhominal de fonctionnement de I'hélice de
référence droite, puis la qualification des tourbillons de téte de pale pour les quatre hélices.

Ces résultats ont eté tracés sur des planches de synthése pour explorer le fonctionnement de
I'nélice droite de référence BAOOO, puis sur des planches de comparaison des hélices en fléche
avec la référence.

En parallele de I'étude expérimentale, la modélisation du fonctionnement est nécessaire pour
la prediction des caractéristiques et ultérieurement l'optimisation des lois géomeétriques. Une
méthode basée sur la ligne portante a nappe libre ressortait de I'étude bibliographique comme
le meilleur compromis entre le temps de calcul et la précision du modele, compte tenu des
moyens de calculs disponibles bases sur des stations de type Unix (les stations de travail ont
changées au cours de I'étude ; Ce sont actuellement des stations HP B130L et on peut prévoir
un portage du programme vers les nouveaux PC de puissances comparables ).

Ayant des objectifs trés particuliers (ultérieurement pédagogiques), nous avons jugé
préféerable de développer notre propre programme en langage Fortran. L'algorithme de calcul
a été relativement vite maitrisé en se basant sur les études disponibles. La difficulté a été
essentiellement le calcul des vitesses induites qui dans une nappe libre nécessite des processus
d’intégrations numériques qui ne convergent pas dans toutes les configurations. La mise en
équilibre a donc été quelquefois problématique, et le résultat demande une amélioration. Mais
le logiciel obtenu, trés renseigné et basé sur une programmation modulaire, permettra des
implementations ultérieures.

Des a présent, nous disEosons de fichiers de sorties ASCII au format de lecture Tecplot pour
les représentations graphiques de nappes, des champs de vitesses et de performances.

8.2 Eléments de méthodes et résultats validés :

Des le début de I'étude expérimentale, I'analyse des performances des différentes hélices au
point nominal ne montre qu'un gain de performance limité pour les hélices en fleche ; de
plus, la similitude de performance des hélices en fleche d'extrémité, caractérisée par leur
symétrie, est notable. La mise en relief des phénoménes sera difficile et il ne faudra pas
s'attendre a un schéma explicatif lumineux, donné par une seule clé de fonctionnement.
Cependant, a l'issue de cette recherche, nous pouvons extraire quelques conclusions déduites
de la méthode d'exploration :
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Nous avons donc en premier lieu confirmé en visualisation rapide la présence d'une nappe de
sillage étendue au domaine lointain, dont les structures organisées se diffusent au dela de deux
diamétres dans le domaine aval. Cette nappe fait apparaltre des tourbillons d'extrémité de
ale, qui convergent vers l'axe de la pale dans le domaine proche. La mise en fleche modifiant
a répartition de la charge, l'intensité du tourbillon et le niveau de convergence dépend de
I'nélice retenue.
Les analyses en anémométrie film chaud ont confirmé ce sillage étendu dpour le point de
fonctionnement nominal, en montrant la dilatation progressive du tourbillon dans le domaine
lointain ; le délitement de la structure organisée ne se produit avant la limite de 2 D que pour
I'nélice droite. Nous avons aussi observe la trace de cette nappe évoluant dans le domaine aval
. L'enroulement de la nappe autour du tourbillon périphérique annule rapidement la forme
initiale de trace imposée par I'hélice.

Par comparaison avec les résultats d'essais en campagne LDA, les relevés sur le tourbillon par
la sonde film chaud choisie ont montré leur limite, due a la forme de la sonde utilisée.
Parallelement, la génération du tourbillon explorée en LDA a montré une caractéristique
intéressante de I'écoulement proche : l'impulsion de I'hélice est donnée dans les zones
centrales de la pale, avec une tendance a I'éjection périphérique ; I'écoulement rencontre la
présence antagoniste du tourbillon qui dévie une partie du flux vers la périphérie. Dans cette
zone d'étude, en téte de pale, les resultats en anémométrie LDA semblent trés cohérents et
validés par quatre prises successives pour chacune des hélices. Mais la procédure étant tres
longue, le maillage est resté tres faible et 16 points pour représenter la formation du tourbillon
sont sans doute insuffisants pour tirer des conclusions définitives; le tracé des lignes de
courant par les procédures d'interpolation Tecplot déduisent des tourbillons sur trop peu
d'indices avec des éléments de vitesses hors du souffle. Le véritable tourbillon de téte de pale
Ien formation, de dimension réduite a ce niveau, est dans la zone de non débit du tracé de ces
ignes.

Enfin, sur ces résultats expérimentaux, la représentation en moyenne temporelle permet de
faire la liaison avec le coefficient de poussée : La charge est liee a la moyenne des vitesses
axiales sur le rayon.

L’étude théorique a permis de calculer :

-le niveau de performance

-la forme de nappe a I'équilibre

-le champ des vitesses (coupe transversale et coupe azimutale)
En premiére approche, le schéma ligne portante semble étre proche de la réalité . la nappe
tourbillonnaire, qui n'avait été qu'entrevue lors des visualisations, ressort assez clairement
dans les tracés résultant de lI'anémométrie thermique. L'enroulement de la nappe sur un
tourbillon d'extrémité ne fait aucun doute, et le tourbillon de moyeu lui méme peut étre simulé
par un tourbillon d'extrémité en pied de pale.
Mais la similitude globale s'arréte la ; A la comparaison, le champ des vitesses généré par la
ligne portante et par I'ensemble des laniéres tourbillonnaires, méme aprés une mise en
equilibre de la nappe, semble discutable dés que nous étendons l'analyse au domaine lointain.
Le processus d'apgariement des tourbillons des deux tourbillons successifs a été situé
experimentalement beaucoup plus loin que ce qui est observé dans I'enroulement de nappe, et
le champ des vitesses théorique s'éloigne donc assez rapidement de la réalité expérimentale.
Les hypothéses d'écoulement a potentiel, stationnaire dans le repéere relatif et dans lequel on
néglige tout niveau de turbulence sont sans doute trop restrictives.
Nous avons tenté de corréler en valeur moyenne. La composante axiale est correctement
modélisée, mais la composante radiale est sous évaluée au niveau du moyeu. Un tourbillon de
pied de pale génere sur le plan radial des effets inverses a ceux observes : cette inversion peut
se justifier par I'entrainement visqueux du moyeu, et donc un effet de centrifugation des lignes
de courant entourant le moyeu. Le nombre de Reynolds est trés bas autour du moyeu, et les
effets visqueux ne sont pas négligeables. La ligne portante est simplement limitée prés du
moye_kl)JI et le tourbillon théorique differe du tourbillon di au contournement réel de facon
sensible.
Les deux autres composantes, tangentielle, sont sous évaluées par la méthode théorique.

Avec toutes ces restrictions, les resultats sur les valeurs des performances données par la ligne
portante ne sont pas incohérents. Mais il n'y a pas d’apport sensible de la mise en équilibre
pour la précision du résultat, dans la comparaison théorie expérience.
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8.3 Comparaison du fonctionnement des hélices

Notre étude a permis d'explorer le domaine de fonctionnement d'une hélice faiblement
chargée en régime de rotation élevée, et de mettre en relief I'effet d'une mise en fleche.
Cette repartition de fleche peut privilégier la téte de pale ou une répartition plus homogene.
En effet, on peut se baser sur I'ldée que la fleche ne se justifie qu'en téte de pale, au niveau ou
I'effet de la compressibilité est dominant, ce qui devrait maintenir une composante axiale plus
élevée vers le milieu de pale, en limitant franchement la charge en téte de pale. Mais le
gradient radial de circulation risque d’étre trés évolutif, et de générer des tourbillons de
nappes plus intenses. C’est I'nypothése retenue pour I'hélice en fleche d’extrémité BA710.
Nous avons par la suite sur les conseils de notre fabricant (M. Halter) rajouté I'hélice en
fleche inversee. D'un point de vue théorique, les deux hélices de fleche d'extrémité n'avaient
as de différences fondamentales, puisque seule est prise en compte la composante normale a
a ligne portante. Seule la forme de nappe devrait générer des différences.

On pouvait au contraire privilégier la notion de répartition plus homogene de la charge en
prévoyant une mise en fleche des le premier tiers de la pale. Cette hypothese a été retenue
pour I'hélice BA420. Le niveau de mise en fleche étant le résultat d’'une optimisation
empirique réalisée avec le logiciel LPC ONERA.

8.3.1 D’apres I'étude expérimentale

Des la phase préliminaire de visualisation, le sillage géneré est différent: le tourbillon
d’extrémité est plus réduit dans le cas des hélices en fleche aval. En particulier, la fleche
répartie BA420 a montré un tourbillon plus reduit, une structure de sillage mieux établie que
les autres. A ce stade, et sans analyse quantitative, on prévoit une amelioration du rendement
da a la limitation de la génération de ce tourbillon et donc une meilleure répartition de la
charge sur I'envergure de la pale. Mais il faut noter que ces visualisations se font a régime
plus réduit que le point nominal.

Dans l'analyse des performances, le constat est clair : au méme point de fonctionnement,
I'nélice BA420 montre une composante axiale notablement supérieure aux autres hélices.
Pour confirmer, cette hélice a un rendement plus élevé que I'hélice droite a 6000 tr/mn (son
rendement relevé était supérieur a 0,91 pour un parametre d'avancement de 0,65)

Par contre, son niveau de rendement montre un déficit sur toutes les autres hélices, tres
sensible a partir des tres hauts régimes (04®&39) ou les profils de téte travaillent dans

le domaine transsonique.

Parallelement, les hélices en fleches de téte ont des résultats moins élevésy €083

mais les performances au trés haut régime sont comparables a I'hnélice droite (Le rendement
se maintient & 0,7 pour le parameétre de 0,39).

On remarque leur similitude de performance, avec un léger mieux pour I'hélice en fléeche
inverse BASAUI.

Une hélice en fléche répartie améliore la performance hors du domaine transsonique, mais la
fleche de téte de pale conserve les performances aux gamma plus faibles.

L’analyse du champ des vitesses, au film chaud d’abord, complétée par I'analyse au laser
montre des traces de vitesses tourbillonnaires entre les rayons 256 et 288 amplifiée pour
BA420. Les planches comparatives ont confirmé la stabilité des sillages des hélices en fleche,
jusqu’en limite de domaine, mais on ne peut tirer d’autres conclusions significatives
orsqu‘on conserve les valeurs instationnaires. La corrélation avec la performance se fait avec
les valeurs moyennes, ou I'on observe la composante axiale de I'hélice BA420 surévaluée par
rapport aux autres hélices, suivie de I'hélice BASaul. La comparaison des protocoles de
formation issue de l'analyse en LDA semble signaler des phenomeénes comparables sans
distinctions suffisantes.

8.3.2 D’apres I'étude théorique

D'un point de vue prédictif, les deux méthodes de ligne portante donnent des résultats voisins.
Les performances comparées des quatre hélices sont quasi-superposées avec le logiciel LPC,
et les difféerences relevees avec notre code ne sont pas corrélées dans la réalité. Les éléments
d'incertitudes sur le champ des vitesses sont de méme niveau que les différences observées
entre chacune des hélices.

La répartition de la circulation est limitée par la mise en fléche, la nappe est donc moins
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deformée au niveau des lanieres internes, mais l'influence sur I'angle induit est d’ordre 2.
Malgré les differences engendrées par la mise en équilibre, on ne retrouve pas la tendance
donnée par I'analyse expérimentale.

La comparaison théorie expérience est bonne quand le cas de calcul est proche du cas
nominal. En hors adaptation, la précision dépend de la qualité de notre fichier de polaire et la
ligne portante est moins performante.

On peut conclure que les hypothéses admises pour la ligne portante qui suppose que les
profils travaillent en bidimensionnel sont discutables et qu‘une évaluation plus proche du
profil lui méme sera nécessaire pour approfondir le domaine de connaissance.

Notre étude aura donc caractérisé globalement I'écoulement, donné des caractérisations
genérales du champ des vitesses engendré par ce type d’hélices. On doit cependant constater
gue beaucoup de questions restent posées que des etudes ultérieures pourraient mieux éclairer.
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8.4 Perspectives:

Globalement, I'objectif de ce type d'étude est a deux niveaux:
Le premier est la mise au point d'un systeme propulsif pour drones,
le second est la création de bases de données de validation de codes.

La visualisation a donné des informations assez claires, mais il serait sans doute intéressant de
mettre au point des visualisations 3D en utilisant des systemes a balayage, deja existant dans
d'autres applications.

Il est ensuite tres important d'apporter une confirmation de I'étude expérimentale du sillage
pour lever les doutes résultants des contradictions entre |'analyse en vélocimétrie laser et la
vélocimétrie film chaud.

Pour cela, a la lumiere des insuffisances du cham Précédent, on utilisera des sondes croisées
autorisant un cone de mesure bien supérieur aux 35° de demi-angle du champ précédent. Avec
cette nouvelle sonde, on pourra réaliser un champ des vitesses nominal avec un maillage plus
dense dans un plan méridien, et ceci pour les quatre hélices. Ce champ pourra servir pour la
qualification de la phase de formation du tourbillon.

Le film chaud pourra alors permettre un relevé des fluctuations turbulentes, domaine ou il
reste le meilleur outil actuel, et ou ressortiraient mieux les différences entre les hélices.

Tant que la recherche se limite au champ des vitesses moyennes, il sera possible de tenter une
application de la PIV sur un des plans. L'analyse en vélocimétrie laser ne pourra s'envisager a
nouveau qu'avec un systeme 3D, beaucoup plus automatisé, mais la difficulté
d’ensemencement restera a résoudre en pied de pale.

La qualification du fonctionnement de I'hélice isolée sera compléte aprés l'analyse de
I'écoulement au plus pres de la pale : pour cela, on pourra imaginer un systéme d'injection de
fumée par le moyeu, libérant des jets de fumées en bord de fuite.

Une solution retenue dans la bibliographie serait la pose d'éléments de traceurs (peintures
abradables) sur la pale elle méme.

Lors des essais, il a été constaté un défaut majeur de ce type d'hélices : la pollution acoustique
est trés importante. On pourrait envisager une extension de ce type d'étude aux hélices
carenees, utilisables dans les systemes propulsifs basses vitesses. Il faudra alors modifier le
banc d'essai, et monter un carénage spécifique sur des hélices spécifiques, avec pesée des
différents éléments de I'ensemble.

D'un point de vue théorique, on peut envisager une amélioration des codes de type ligne
portante en prenant en compte une meilleure modélisation du moyeu par exemple. On pourra
aussi orienter les études avec la prise en compte des effets d'interaction amont. Pour cela, un
modele de surface portante de la voilure et de la cellule permettrait I'étude de ce probleme, qui
est une approche du fonctionnement sous distorsion . Ce type de solution permet de rester
dans une analyse relevant des méthodes de singularités, plus acceptable en terme de mémoire
et de temps de calcul.

Cependant, beaucoup d'études theoriques dans un futur proche seront basées sur les nouveaux
codes CFD avec maillages denses : ces codes, et parallelement les systemes informatiques du
type PC sont en pleine évolution et il sera bientdt envisageable de traiter facilement les cas de
fonctionnement hélice avec les nouveaux produits de développement.
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TITRE : Etude théorique et expérimentale d'hélices de drones

Cette étude porte sur l'exploration du domaine de fonctionnement d'une hélice de drone faiblement
chargée en régime de rotation €levé, prenant en compte l'effet d'une mise en fléche de la pale. Pour cela,
quatre hélices identiques mais de fléches différentes ont €té réalisées.

Expérimentalement,, I'analyse de performances (coefficient de poussée, de puissance et rendements) a
partir d'essais en soufflerie au point nominal a montré un gain de performance limité pour les hélices en
flsche ; la similitude des performances des hélices en fléche d'extrémité, symétriques, est notable. Le
résultat d'essais en visualisation rapide confirme la présence d'une nappe de sillage, limitée par des
tourbillons d'extrémité de pale convergeant vers l'axe de la pale dans le domaine proche. La mise en fleche
modifiant 1a charge, le niveau de convergence dépend de I'hélice retenue.

Une chaine anémométrique thermique trois voies a permis de qualifier le sillage pour plusieurs cas de
fonctionnement et les quatre hélices retenues. Des planches de synthése explorent le fonctionnement de
I'hélice droite de référence BAOOO, et d'autres planches permettent la comparaison des hélices en fleche
avec la référence. Une derniére campagne, utilisant un vélocimétre doppler laser bicomposante, 2 permis
de valider partiellement les résultats d'essais de I'anémométrie thermique, et de proposer une
caractérisation de la phase de génération du tourbillon.

Sur un plan théorique, un code de type Fortran basé sur une méthode de ligne portante avec mise en
équilibre de la nappe et faisant appel a des fichiers de polaires de profil a permis des comparaisons entre
la théorie et l'expérience au niveau des performances, en valeurs moyennes des composantes de vitesses,
et sur le plan des champs de vitesse dans des plans azimutaux et transversaux. 1l est cependant montré que
le niveau des hypothéses restrictives ne permet pas d'observer les différences de performances entre les
hélices.

MOTS CLES: drones, hélices, performance, anémométrie thermique, film chaud, anémométrie laser,
visualisation rapide, tomoscopie laser, ligne portante, nappe tourbillonnaire.

TITLE : Experimental and theoretical analysis of Remote piloted vehicle (RPV) propellers.

The purpose of this study was to explore the characteristics of low loaded RPV propellers, at high
rotational speeds, and in particular the effect of sweeping the propeller.

Experimently, the results of performance (thrust and efficiency) in wind tunnel of four different swept
propellers showed a limited gain for swept propellers. The similarity in performance of the two tip swept
propellers was also notable. In the same wind tunnel, analysis with a high speed video recorder showed
the helical wake sheet, enclosed by the tip vortices which converge towards the centre of rotation
downstream. The convergence rate is load dependant, and so is different for each swept bladeform.

Using a three channel hot wire anemometer, a complete map of velocity field in the whole downstream
domain for different charges of the four propellers was obtained. Using a twin-componant doppler laser
anemometer, it was possible to obtain information about vortex generation, close to the propeller tip.
Verification of some of the hot wire results was possible for the straight propeller.

On the theoretical side, a fortran code was created based on lifting line theory, assuming a free helical
vortex sheet, and an equilibrium wake. Airfoil lift and drag coefficient data was used in the program.

The program allowed comparison between results of performances, experimental and theoretical
downstream mean velocity components and also mean azimuthal and transversal velocity.

It was shown in this way that due to the level of restrictive assumptions performance, small experimental
differences between propellers could not be theoretically predicted.

KEYWORD : Remoted piloted vehicle, Propeller, performance, Visualisation, Hot wire anemometry,
Laser doppler anernometry, Lifting line, Vortex wake '
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