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Introduction genérale

Ce mémoire étudie essentiellement des phénoménes touchant au domaine
aéronautique et spatial. Elle traite I'examen par simulations numériques des écoulements
dans les tuyéres de moteur fusée, les écoulements d'arriére-corps, et les écoulements dans
les entres d'air supersoniques. La motivation principale de ce travail a été de comprendre
les différents facteurs qui gouvernent ces écoulements. Dans une tuyére de moteur fusee, le
décollement de jet constitue un sujet important réactualise par I'étude des nouveaux
lanceurs.

Plusieurs solutions ont été proposées appliquées par des chercheurs pour trouver
des systéemes d’orientations du jet d’une tuyere supersonique. Ils sont essayé et trouvez un
systéeme fonctionne par un mouvement mécanique, composé par un ensemble des pieces
sous forme des coulisseaux, voir la figure 1. Selon le développement technologique et les
moyens humains et informatiques, quelques chercheurs ont proposé d'autre technique pour
augmenter considérablement la maniabilité de systéme, lui permettant d’effectuer des
manceuvres de plus en plus précises et rapides. Cette technique est appelée la vectorisation
fluidique, qui a porté la dissymétrie de répartition de pression sur les parois de la tuyere.
Elle donne une solution fiable, parce que les actionneurs fluides a disposition sont toutefois
limités, ils consistent en général en I'injection d’un fluide secondaire au travers d’une
ouverture placée en paroi, et le méme probléme posé sur la nature de 1’écoulement a
manipuler qui contraint alors la conception du dispositif qui est positionné sur la paroi

convergente de la tuyére.

Ce phénomene de contr6le a posé certains changements globaux, tels que
I’orientation de jet principal, les structures des ondes de choc et la topologie d'écoulement
ainsi que la localisation du point de décollement. Ces tuyéres a pousser vectorielle équipent
déja certains aéronefs militaires de combat, sont disponibles. La technique repose sur le
principe d’une injection secondaire directe dans le divergent de la tuyere, créant un choc
qui vient dévier I’écoulement. Ce principe est illustré sur la figure 2 réalisee par K. A.
Waithe et al.

L'objectif principal de ce mémoire est de simuler numeriqguement I'écoulement
supersonique bidimensionnels d’un fluide compressible en régime stationnaire dans une
tuyere sur-détente conique convergente-divergent non-axisymétrique, ayant d’une

divergence d’un demi-angle de 11.01°. Cette étude est dans le but de comprendre les
1



différents phénomenes d'interaction et de décollement des ondes de chocs ainsi que le
phénomeéne de vectorisation fluidique. Dans une application réelle de cette étude, il y a des
moyens et des potentiels énormes pour améliorer les performances des moteurs fusés et des
systétmes d’aéronef, en remplacant les systemes mécaniques des tuyeres avec des
configurations géométriques efficaces. Pour cette raison, on se base sur la variation des
taux de pression NPR=P;,/P, et a SPR=P;y/Pj, est reste constante, en présence d’une
injection secondaire qui sont placées dans la partie divergente de la tuyére afin d’orienter le
jet principal et de remplacer la vectorisation mécanique par la technique fluidique.

Plusieurs travaux de recherches ont traité ces phénomeénes d'interactions des ondes de

chocs dans les tuyéres convergente-divergent avec injection secondaire, en particulier, les
travaux de K.A. Waithe et al. [1], N. Maarouf et al. [3], Xin H. Zou et al. [4], V.

Fig.1 a) Réacteur de l'avion de Rockwell-MBB X-31 capable de réaliser une poussée
vectorielle tridimensionnelle.

b) Moteur d’avion F-22 est capable de produire deux poussées vectorisees,
[United Technologies Corporation — Pratt & Whitney Division].

Double Injection  a)
Secondaige

Déflexion
Jet principal —» Choc de \je\tfl’lnCID
décollement

Fig.2 a) Schéma de principe de la vectorisation par injection dans le divergent d’une
tuyere, d’aprés K. A. Waithe [1]. Schéma simplifié en 2D de I'injection transversale dans
I’écoulement croiseé supersonique

2
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b) Schlieren Expérimental de vectorisation d’un jet supersonique dans une tuyére
axisymétrique convergente-divergente a xj/xt = 1.4, réalisé par [1].

L'objectif principal de ce meémoire est de simuler numériquement I'écoulement
supersonique bidimensionnels d’un fluide compressible en régime stationnaire dans une
tuyere sur-détente conique convergente-divergent non-axisymétrique de la NASA [1], voir
la figure 3, ayant d’une divergence d’un demi-angle de 11.01°. Cette étude est dans le but
de comprendre les différents phénomenes d'interaction et de décollement des ondes de
chocs ainsi que le phénomeéne de vectorisation fluidique. Dans une application réelle de
cette étude, il y a des moyens et des potentiels énormes pour améliorer les performances
des moteurs fusés et des systémes d’aéronef, en remplacant les systemes mécaniques des
tuyeéres avec des configurations geomeétriques efficaces. Pour cette raison, on se base sur la
variation des taux de pression NPR=P;,/P, et a SPR=P;,/Pi, est reste constante, en
présence d’une injection secondaire qui sont placées dans la partie divergente de la tuyere
afin d’orienter le jet principal et de remplacer la vectorisation mécanique par la technique
fluidique. Plusieurs travaux de recherches ont traité ces phénomeénes d'interactions des
ondes de chocs dans les tuyeres convergente-divergent avec injection secondaire, en
particulier, les travaux de K.A. Waithe et al. [1], N. Maarouf et al. [3], Xin H. Zou et al.
[4], V. Zmijanovic et al. [5], Li LiT. Saito [6].

Notre étude subdivise en quatre chapitres :

Des généralités sur le les écoulements compressibles sont également présentées
dans le premier chapitre. Le chapitre Il est une synthése bibliographique détaillée sur les
tuyeres et les régimes de fonctionnements traitant le domaine de vectorisation fluidique.
Dans le chapitre I, le développement des modeles physiques et mathématiques de la
mécanique des fluides a travers un rappel des équations de Navier-Stokes compressibles
instantanées puis moyennées. Le long de ce chapitre, les modéles de turbulence sont
présentés. On s’est restreint a la présentation des modéles et la méthodologie de
simulation. Il décrit les equations la régissant et leurs discrétisations. 1l présente également
la méthode numeérique utilisée par le code CFD FASTRANT. Plus précisement, la méthode
de discrétisation des équations générales de transport et leurs intégrations, le choix du
maillage utilisé, le schéma numérique, Le choix du solveur et sa formulation. Le dernier

chapitre est consacré a la présentation des résultats numériques avec des interprétations. En



fin, notre mémoire est cl6turé par une conclusion générale, qui résume les principaux

résultats de simulation.

[1]

[2]

[3]

[4]

[5]

[6]

Références

K. A. Waithe, K. A. Deere. "Experimental and computational investigation of
multiple injection ports in a convergent-divergent nozzle for fluidic thrust vectoring”,
The 21 AIAA Applied Aerodynamics Conference, June 23-26, 2003, Orlando,
Florida, USA.

VladetaZMIJANOVIC,"Vectorisation fluidiqgue de la poussée d'une tuyere
axisymétrique supersonique par injection secondaire, these de Doctorat, de
I’Université d’Orléans, 2013.

N. Maarouf, M. Sellam, M. Grignon, and A. Chpoun, "Thrust vectoring through fluid
injection in an axisymmetrical supersonic nozzle: Theoretical and computational
study"”, Journal of shock wave, pp. 1142- 1146, 20009.

X. H. Zou, Q. W. Hagemann, "The Comparative Analysis of Two Typical Fluidic
Thrust Vectoring Exhaust Nozzles on Aerodynamic Characteristics”, World
Academy of Science, Engineering and Technology Vol. 5, pp. 04-20, 2011.

V. Zmijanovic, L. Leger, V. Lago, M. Sellam, and A. Chpoun"Experimental and
Numerical Study of Thrust-Vectoring Effects by Transverse Gas Injection into a
Propulsive Axisymmetric C-D Nozzle", 48" AIAA/ASME/SAE/ASEE Joint
Propulsion Conference & Exhibit 30 July - 01 August 2012, Atlanta, Georgia, USA.

L. Li, T. Saito. "Numerical and Experimental Investigations of Fluidic Thrust
Vectoring Mechanism”, International Journal of Aerospace Innovations, Vol. 4, pp.
53-64, 2012.



Chapitre I: Généralité sur les ecoulements

Chapitre

Généralité sur les écoulements

1.1 Introduction

Les probléemes de la mécanique des fluides sont assez complexes en égard aux
modeles mathématiques de bases généralement non linéaires. Cette discipline évolue et
progresse en donnant des résultats attendus et satisfaisants pour la résolution de différents
cas rencontrés. La mécanique des fluides est une partie des sciences physiques qui étudient
le comportement des fluides au repos ou en mouvement. Actuellement, la mécanique des
fluides est employée dans de vastes tant industriels qu'autres ; notamment pour
l'asservissement d’organes de machines, pour le secteur de transport, de I'énergétique
I'aéronautique, la chimie, le génie civile, la météorologie. La mécanique des fluides peut
étre divisée en deux grandes catégories : la statique des fluides, ou hydrostatique, qui
modélise les fluides au repos, et la dynamique des fluides, qui étudie les fluides en
mouvement: Le terme hydrodynamique s'applique a I'écoulement des liquides ou des gaz a
faible vitesse. Dans ce cas, le gaz est considéré comme incompressible .L'aérodynamique,
ou dynamique de gaz, s'intéresse au comportement des gaz lorsque les changements de

vitesse et de pression sont trop importants pour pouvoir négliger la compressibilité des gaz.

1.2 Notion sur la mécanique des fluides

1.2.1 Définition de fluides

Un fluide peut étre considéré comme étant formé d’un grand nombre de particules

matérielles, tres petites et libres de se déplacer les unes par rapport aux autres. Un fluide
5
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est donc un milieu continu, déformable, sans rigidité et qui peut s’écouler. Parmi les
fluides, on fait souvent la distinction entre liquides et gaz. Les liquides et gaz

habituellement étudiés sont isotropes, mobiles et visqueux [1].

1.3 Propriétés du fluide
1.3.1 Compressibilité

La compressibilité d’un corps représente la variation de volume du corps en
réponse a une variation de pression. Le module de compressibilité a température constante
X+ est définit a partir de la variation relative de volume et de la variation de pression :

AV

___ Vv 1.1
X+ N (1.1)

1.3.2 Masse volumique

La masse volumique d’un corps est le rapport entre la masse et le volume occupé.

Elle est fonction de la température et de la pression. Notée p (T, P), elle s’exprime en

kg/m®[02].

1.3.3 Viscosité

La viscosité se définit comme la résistance opposée par le fluide a sa mise en
mouvement. Nous mettons en évidence plusieurs types de comportement : fluide parfait,

fluide newtonien, fluide épaississant, fluide plastique [2].

1.3.4 Conductivite thermique

La conductivité thermique A intervient dans 1’analyse des transferts énergétiques
dans les systemes fluides. Ce coefficient joue, pour les transferts de chaleur, un réle proche

de celui de la viscosité pour les transferts de quantité de mouvement.

1.4 Types des ecoulements

1.4.1 Ecoulements incompressibles et compressibles

Si l'on fait référence a des physiques, on peut distinguer des écoulements
compressibles, et des écoulements incompressibles. Un fluide est dit incompressible

lorsque sa masse volumique ne dépende pas (ou pratiquement pas) de la pression et de la

6
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température. Généralement, en statique des fluides .les liquides sont considérés comme
incompressible et les gaz sont compressibles.
Par contre, I'étude de I'écoulement compressible suppose que I'on prenne en compte

la variation de la masse volumique.

1.4.2 Ecoulement interne et externe

En mécanique des fluides, les diverses région d'un écoulement peuvent étre
cataloguées en fonction de différente critere retenu est d'ordre géométrique, on peut
instiguer les écoulements internes, qui s'effectuent a intérieur d'une conduite, des
écoulements externes. Qui se font autour d'objets solides, par exemple un navire ou une

aile d'avion [3].
1.4.3 Ecoulements unidimensionnels et bidimensionnels

Dans certains cas particuliers intéressants, le probleme physique réel
tridimensionnel peut se ramener a I’étude d’un écoulement théorique bidimensionnel ou
unidimensionnel. C’est pour ¢a, on peut considérer I’écoulement de grande étendue suivant
I’axe des (z)comme un écoulement bidimensionnel suivant les axes des (x) et ( y),et toutes

les grandeurs cinématiques ne dépendent alors que de deux variables d’espace [01].

1.4.4 Ecoulements stationnaires et in stationnaires

On dit qu'un écoulement est stationnaires toutes les variables décrivant le
mouvement sont indépendantes du temps. Ainsi la pression p, la vitesse V, la densité p,
I’énergie d’un écoulement stationnaire sont des quantités indépendantes du temps. Un
écoulement est dit in stationnaire si les variables décrivant le mouvement dépendent du

temps [3].

1.4.5 Ecoulement laminaire ou turbulent nombre de Reynolds

Un écoulement est dit laminaire lorsque le mouvement des particules fluides se fait
de facon réguliere et ordonnée. L’écoulement est turbulent lorsque le déplacement est
irrégulier et que des fluctuations aléatoires de vitesse se superposent au mouvement moyen
du fluide. En utilisant des fluides divers, en faisant varier le débit et le diametre de la

canalisation, Reynolds a montré que le parameétre qui permettait de déterminer [2] :
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v" si I'écoulement est laminaire ou turbulent est un nombre sans dimension appelé
nombre de Reynolds et donné par : Re=Ud/v ou U est la vitesse moyenne de
L’écoulement, d le diametre de la canalisation et v la viscosité cinématique du
fluide.

v si Re< 2000 le régime est laminaire.

v" si 2000 < Re< 3000 le régime est intermédiaire.

v si Re > 3000 le régime est turbulent.

1.5 Le nombre de Mach

Le nombre de mach (noté généralement M ou Ma) est sans dimension et représente le
quotient de la vitesse d'un écoulement sur la vitesse de propagation du son dans
I'environnement consideré. Il permet de changer les régimes d'écoulement qui ne
présentent pas les méme caractéristique en aérodynamique, généralement pour :

v" M<1: on parle d'écoulement subsonique.

v" M=1: on parle d'écoulement sonique.

v 1<M<5:on parle d'écoulement supersonique.

v' 5 <M : on parle d'écoulement hypersonique [6].

1.6 Onde de Choc

Dans certaines condition des discontinuités trés minces et tres irréversible peuvent se
produire dans des écoulements isentropiques .ces discontinuités sont connues comme
ondes de choc et elle s’appelle comme 1'onde de choc normale s’elle perpendiculaire au
vecteur vitesse d’écoulement, Une application de la seconde loi de la thermodynamique a
une onde de choc normale tres mince montre que les ondes de choc normales causent une
augmentation brusque dans la pression de gaz et elle doivent étre supersoniques en amont
et subsoniques en aval du choc normal ondes de raréfaction qui aboutissent a une
diminution de pression et augmentation du nombre de mach sont incompressibles d' aprés

la seconde loi. En résumé:
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le choc est une discontinuité.
il réduit I'écoulement supersonique a un écoulement subsonique.
I'épaisseur du choc est trés faible, de quelque micrometre.

C'est un phénomene irréversible.



Chapitre I: Généralité sur les ecoulements

[1]

[2]

[3]

[4]

[5]

[6]

[7]

Référence de chapitre |

Far riadh, étude numérique d’un écoulement compressible dans une tuyére, Mémoire
de fin d'étude. Ingénieur d'état En génie mécanique, université Mohamed Boudiaf
M’sila ,2016 .

Berkane Houda, influence de I’effet thermique sur les caractéristiques de la couche
limite laminaire sur une paroi lisse, université Mohamed Khider Biskra, 2005.
Zaynab salloumi, étude mathématique d’écoulement de fluides viscoélastiques dans
des domaines singulier, thése de doctorat de I’université paris-Est, 2008.
BOUKERMA Karima, Etude de Icoulement laminaire accompage du transfert de
chaleur dans une conduit rectangulaire presentant un changement de section
(elargissement brusque), I’Université 20 Aot 55, Skikda, 2007

M.Van Dyak, An album of fluide Motion, parabolic press Stanford, california, 1982
J.Kim and P.Moin, large eddy simulation of turbulrnt channel flote ILLIAG 5
calculation NASA center : Ames Resarch Center ,1980 .

M.Samimy, KSBreuer, L.G.Leal, P.H .Steen, A Gallery of fluide motion, Cambridge

Université Press ,2003

10



Chapitre 1lI: Interférence des ondes de choc dans les tuyéres

Chapitre Interférence des ondes de

choc dans les tuyeres

1.1 Introduction

Au cours de ces derniéres années ,des progrés remarquable ont été observés dans
le domaine de la propulsion aérospatiale en particulier .ces progrés sans associés aux
efforts deployés pour rendre toujours plus précise I’analyse des phénomene
aérothermodynamique dans le circuit moteur L'aérothermodynamique des systeme
propulsifs est un domaine de la mécanique des fluides réactifs ou des progrés décisifs
restent a réaliser pour améliorer les performances des lanceurs ,afin de satisfaire la
demande continue de satelliser des charges utiles de plus en plus lourdes ,cela s'applique
notamment a I'étude de I'écoulement dans le rdle consistait essentiellement & accélérer le
fluide a un régime donne. L’un des phénomenes les plus spectaculaires dans ce domaine
est la vectorisation de la poussée au moyen de dispositifs capables d’orienter le vecteur -
poussée et de contrdler la déviation du jet sortant de la tuyere de I’engin.

Le but de ce travail est d’étudier la vectorisation de la poussée avec et sans injection
fluidique dans le divergent de la tuyere. Elle traite par simulation numérique d'un

écoulement bidimensionnel compressible en régime stationnaire.

11
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11.2 Les tuyere

11.2.1 Definition

Une tuyére est un organe mécanique passif qui met en communication deux
réservoirs a des pressions différentes, elle constitue un des eéléments les plus importants
dans les turbomachines et les turboréacteurs.

Selon le taux de détente utilisé, la tuyere seront soit simplement convergent, figure
(Fig.11.1) pour les taux de détente élevés, sinon seront convergent —divergent, (Fig.11.2),

elles ont des géométries plane ou asymétrique.

Convergent

Fig.11.1 tuyere convergent Fig.I1.2 tuyere convergent-divergent.

La tuyere est désigner pour accélérer les gaz d'une vitesse subsonique a une vitesse
supersonique. L'étude théorique de I'écoulement monodimensionnel des gaz parfaits en
régime permanent est un cas particulier simple, qui nous permet d'écrire ces lois, mais dans
presque toutes les situations pratiques les parametres de gaz variant selon deux, voire trois
dimension ce que rend I'étude du probléeme plus du complexe et donnent lieu a des

résolutions faisant appel a des méthodes numérique.
11.2.2 Domaines d’application des tuyeres dans I'industrie

11.2.2.1 Tuyere supersonique appliquée au traitement des gaz

Une tuyére supersonique est une conduite de forme convergente-divergente qui a

un profil spécifiquement étudié. Elle met en communication une chambre contenant un gaz

12
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comprimé avec un milieu extérieur d’évacuation. La chambre et le milieu extérieur sont a
des pressions différentes pour permettre le mouvement du gaz. La tuyére supersonique a
pour role d’accélérer les gaz d’une vitesse faible a I’entrée du convergent a une vitesse
sonique au col puis a une vitesse supersonique a la sortie du divergent de la tuyere. La
forme de la tuyere permet de détendre les gaz. L’opération de détente transforme 1’énergie
potentielle du gaz en énergie cinétique. Tout le long de la tuyére, la vitesse du gaz
augmente, cependant que sa pression et sa température diminue. La tuyére supersonique

est appelée tuyere de Laval, elle est représentée dans la (Fig.11.3) [1], [2].

Convergent Divergent

Milieu extérieur

. > pa

Chambre : Tuyére ' Sortie

Fig.11.3 La tuyére supersonique [3].

11.2.2.2 Turboréacteur

Parmi les moteurs qui fonctionnent dans l'air, les turboréacteurs sont les plus
utilisés apres lI'admission de l'air dans le moteur, un ou plusieurs compresseur, axiaux ou
centrifuges, augmentent la pression de l'air, puis ce dernier pénetre dans la chambre de
combustion, ou il est mélangé avec le combustible vaporisé et ensuite brllé. L'énergie
nécessaire au fonctionnement du compresseur est fournie par une turbine placée entre la
chambre de combustion et la tuyére .En sortant de la chambre de combustion, les gaz
atteignent les aubes une ou de plusieurs turbines et sont alors ralenties. Ils sont ensuite
détendus essentiellement dans la tuyére terminale, ce qui engendre une poussée propulsant

l'avion.
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11.3 Régime aérodynamique d’une tuyére

L’approche monodimensionnelle des écoulements des gaz calorifique ment parfait
et non visqueux suppose 1’absence totale des effets visqueux. Dans les écoulements réels,
la Tuyere comporte une couche limite qui est tres sensible aux variations de pression, ce
qui rend les phénomeénes physiques dans la tuyére plus complexes. Lorsque le col de la
tuyere est sonique, 1’écoulement dans la tuyere dépend uniquement de la pression a la
sortie de la tuyéere notée Pe et de la pression du milieu ambiant Pa. En fonction de la

différence entre ces deux pressions, trois cas sont rencontrés [4] :

v" Si Pe = Pa, la tuyére est dite adaptée.
v" Si Pe> Pa, la tuyere est dite sous-détendue.

v’ Si Pe< Pa, la tuyére est dite sur-détendue.
11.3.1 Le régime d’adaptation

Dans le cas du régime adapté, la détente du gaz est completement accomplie dans la
tuyere. Le gaz se détend depuis la chambre jusqu'a la sortie de la tuyere. En sortant de la
tuyere aucune adaptation de pression n’est nécessaire vue que la pression du milieu
ambiant Pa est égale a la pression de sortie Pe. L’écoulement du gaz sort de la tuyere sous
forme d’un jet supersonique quasi-uniforme. Une frontiere isobare sépare le jet
supersonique du fluide ambiant. En sortant de la tuyére, la couche limite du jet entre en
contact avec le fluide ambiant et 1’entraine dans son sillage. Cette interaction forme une

couche de mélange (Fig.l1.4).

Pa i
Frontiére isobare

E:&;

Couche limite

S } Couche de mélange

- T - —— e a— Pe=Pa

gé@@ﬂ“\\\“““““‘J:\s\l:)crsoniquc M>1

Fig.11.4 Organisation de 1’écoulement a 1’adaptation
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11.3.2 Le régime de sous-détente

Ce régime supersonique hors adaptation est appelé régime de sous-détente. Il se
concrétise lorsque la pression du milieu ambiant Pa est inférieure a la pression
d’adaptation. La détente est incompléte dans la tuyére. En sortant de la tuyere, le gaz
continu sa détente de la pression de sortie Pe a la pression inférieur ambiante Pa. La suite
de la détente du gaz est réalisée a la sortie de la tuyere par un faisceau d’ondes de détente.
Vu que la pression de sortie est supérieure a la pression ambiante, un élargissement du jet
supersonique est observé a la sortie de la tuyere. La frontiere isobare qui sépare le jet

supersonique du fluide du milieu ambiant prend une forme divergente (Fig.11.5).

Pa

Frontiére isobare

| Couche de mélange
Couche imite :

-/~ Ondes de détente
Bl T e o— ———— Pe = Pa

Jet supersonique M > 1

Fig.11.5 Organisation de 1’écoulement en régime de sous-détente.

La Figure.ll.6 représente le profil de pression pariétale le long de la tuyere a
I’adaptation et en sous-détente. L’écoulement suit une distribution de pression strictement

décroissante depuis la pression chambre jusqu’a la pression de sortie.
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Tuyere completement amorcée

Pe:—=Pa ams i i e o i — X

Xe X

Fig.11.6 Profil de pression pariétale le long de la tuyére a 1’adaptation et en sous-détente.

11.3.3 Le régime de sur-détente

Le deuxiéme régime supersonique hors adaptation est le régime désigné par le
régime de sur détente : Ce régime se produit lorsque la pression du milieu ambiant P, est
supérieure a la pression d’adaptation de la tuyere. La détente des gaz dans la tuyere
s’effectue jusqu’a une pression statique P;qui est inférieure a la pression ambiante P, .La
couche limite du jet dans cette situation subit une contre-pression et un choc d’intensité
P,/P;se forme dans I’écoulement. La pression P, est la pression aprés le choc, elle est
presque égale a la pression ambiante. Suivant 1’intensité du choc, deux cas sont rencontrés
le régime de sur-détente avec décollement naissant et le régime de sur-détente avec

décollement étendu.

11.3.3.1 Sur-détente avec décollement naissant

Pour des gradients de pression adverse moderés, la couche limite subsonique
détecte ou ressent la contre pression en un point O appelé origine de 1’interaction juste un
peu en avant de la sortie de la tuyére. La couche limite décolle de la tuyere a la lévre et un
Choc oblique se forme a la sortie de la tuyére. Dans ce régime il n’y a pas de point de
décollement. Ce régime de sur détente est qualifié de sur-détente avec decollement naissant
(Fig.11.7).
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Pa

Frontiére isobare

Couche limite

~
Choc oblique - ./Z Couche de mélange

Pe < Pa

Jet supersonique M> 1

Fig.11.7 Tuyére en sur-détente avec décollement naissant de la couche limite.

11.3.3.2 Sur-détente avec décollement étendu

La couche limite n’est pas en mesure de supporter n’importe qu’elle valeur de
contrepression. Au-dela d’une certaine valeur critique, la couche limite décolle a I’intérieur

de la tuyere. Ce décollement entraine une profonde modification de 1’écoulement, comme

le montre le montage réalisé dans la fig.11.8 [5], [6].

Recurculation

Couche limite

_/Z Couche de mélange

Pe << Pa

Choc oblique de décollement

Fig.11.8 Tuyére en sur-détente avec décollement.
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Le décollement ainsi créé va se produire dans un point S situé a I’intérieur de la
tuyére. Au niveau de ce point de décollement, il se produit une compression rapide de
I'écoulement interne de la tuyére depuis la pression P; (pression non perturbée
immédiatement avant le décollement) jusqu’a la pression P, (pression en aval du point

décollement). Cette rapide contre pression provoque la formation d’un choc oblique au

travers duquel 1’écoulement est ralenti et dévié d’un angle A(/, et son nombre de Mach

passe de M; a M. De point de d’écoulement S part une couche de mélange, zone
visqueuse assurant une transition continue des propriétés de 1’écoulement décollé entre le
jet a grande vitesse situé prés de I'axe de symétrie et la région proche de la paroi, ou le
fluide est presque stagnant. Le fluide du milieu externe est aspiré a I’intérieur de la tuyere
sous I’effet d’entrainement puis évacué dans la couche de mélange. Ce régime est trés
dangereux pour la tuyeére. La topologie de I’écoulement dans ce régime est fortement

influencée par le profil de la tuyére ainsi que le rapport de pression P./P,.

11.4 Configurations de décollement en régime de sur détente

11.4.1 Principaux types de tuyeres

Avant d’aborder les différents régimes de fonctionnement d’une tuyere et en
particulier le phénomene de d"décollement en régime de forts sur détente, il est important
de rappeler les caractéristiques des tuyeres conventionnelles. En effet, le d"décollement est
fonction, entre autres, de la géométrie du divergent. Deux principales familles (fig.11.9)

peuvent étre distinguées [7, 8] :

v' Les tuyeres coniques qui furent trés largement utilisées dans la conception
des premiers moteurs fusee de par leur simplicité et leur facilite de
construction. Généralement, ces tuyeres présentent des angles de

divergence entre 15 et 25 degrés.

v/ Les tuyéres galbées, qui forment la seconde famille de tuyéres
conventionnelles, offrent de s rieux avantages sur les précédentes en terme

de taille et de performance bien que, comme ces dernieres.
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Fig.11.9 Principaux types de tuyéres conventionnelles (coniques et galbées) et non
conventionnelles (Aerospace), d’aprées [9].

Par ailleurs, cette famille de tuyeére peut elle-méme “étre divisée en sous-familles. Ainsi, on
distingue [8] :

v’ les tuyéeres idéales tronquées (dites TIC, Trucage lIdéal Contourne). La tuyere
idéale, si elle n’est pas tronquée, produit un profil uniforme de 1’"écoulement en
sortie de tuyere. La derniere partie de leur contour ne présente qu’une faible

inclinaison, ce qui leur confere une grande longueur.

v’ les tuyeres optimisées en poussée (dites TOC, Thrust-Optimized Contourne). Rao
[10] proposa une m méthode permettant d’optimiser la performance d’une tuyere

pour une longueur donnée.
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v" les tuyeéres optimisées paraboliques (dites TOP, Thrust-Optimized Parabolique). Il a
aussi été montré par Rao [11] que le profil de la tuyére obtenu par cette m"méthode

pouvait “étre approche par une parabole, sans perte significative de performance.

11.4.2 Processus du décollement supersonique

Le phénomeéne de décollement est profondément lié au comportement dynamique
de I’accouche limite. Le décollement intervient lorsque la couche limite se développe en
présence d’un gradient de pression adverse, c¢’est-a-dire dans une situation ou la pression
augmente dans la direction de I’écoulement. Dans ce cas, la vitesse de 1’écoulement
externe diminue et les particules fluides subissent une décélération. La décélération est
encore plus importante dans la couche limite du fait des transferts de quantités de
mouvement par les forces visqueuses [6].Une expérience d’un décollement de
I’écoulement supersonique sur une paroi plane est réalisée par Jean Délery [6] ou il a
relevé les points suivants (Fig.11.10) :

Choc de décollement _—

-
_—
- g Couche de mélange
-

\ ;*’_ p——
3 _— [—" Su_— A > Recirculation
So <
[N S NN S SN N NN, |
f
/ S : Point de décollement
O : Origine de ’interaction

Pl,Ml D

Couche limite

Fig.11.10 Processus du décollement sur une plague plane, Délery [06].

11.4.3 Décollement libre, restreint

11.4.3.1 Décollement libre

La couche limite décolle a I'intérieur du divergent sous I’effet du gradient de pression

adverse. Le décollement libre désigné par FSS (Free ShockSeparation) apparait lorsque
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L’écoulement décollé s’éjecte librement de la tuyere (Fig.1l.11). La configuration du
décollement libre peut apparaitre dans toutes les tuyeres, idéales tronquée ou optimisée a

contour parabolique en régime de sur-détente.

Point de décollement Pa

Origine de I'interaction \ : Recircatiaiiog
(0]

jz Couche de mélange

Pe Pe << Pa

Couche limite /

Choc oblique de décollement

Fig.11.11 Représentation schématique du décollement libre.

L’évolution de la répartition de la pression sur la paroi de la tuyere, dans le cas du
régime de sur-détente est représentée sur la figure (11.12). L’écoulement est divisé en trois
régions. D’abord une premicre région, ou la couche limite est fixée a la paroi (le méme
comportement qu’en régime d’adaptation). Dans la région du point de décollement S qui
représente la deuxieme région, la courbe de pression quitte 1’évolution strictement
décroissante du régime supersonique adapté en un point O appelé origine de I’interaction.
Dans cette région d’interaction située entre les points O et S désignée par la zone
d’interaction libre, Il se produit une croissance trés rapide de la pression du a I’existence du
choc oblique dans la couche limite. Dans la troisiéme region, la courbe de pression
s’infléchit et tend vers un niveau sensiblement constant, mais toujours inférieure a la

pression externe Pa.
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Tuvere décollée

Y

Fig.11.12 Loi de pression pariétale le long de la tuyere en sur-détente.

11.4.3.2 Décollement restreint

Un deuxiéme régime de décollements, autre que le décollement libre, peut
apparaitre lorsque le recollement de la couche limite intervient sur le divergent juste aprés
le décollement. Ce régime est appelé décollement restreint RSS (Restricted Shock
Separation) (Fig.11.13). Ce régime particulier a été expérimentalement identifié pour la
premiére fois par Nave et Coffey lors d’essais sur une maquette de tuyere optimisée du

moteur J-2S [12].

bulles de recirculation

¢hoc de décollement

couche limite

couche de melange

/) Jetsupersonique

choe interne

.’—.—ldl-

Fig.11.13 Représentation schématique du décollement restreint [13].
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Pour certains rapports de pression, la couche limite décolle puis recolle
rapidement sur la paroi de la tuyére [14], [15], [16]. L’évolution de la pression pariétale en
aval du décollement est marquée par une succession de détente et de recompression, la
pression pariétale dépassant parfois la pression ambiante (Fig.11.14). Ce phénomeéne est
attribué au recollement de 1’écoulement décollé. En effet, celui-Ci induit des ondes de

compression et de détente dans le jet supersonique.

Tuyére décollée

Y

Fig.11.14 Evolution de la pression pariéetale dans le cas du décollement restreint.

11.4.4 Détermination de la position du decollement dans une tuyere Sur-
detendue

La position du décollement libre dans les tuyeres décollées est importante, il fait parte
la modélisation de notre probleme dans le fonctionnement de la tuyére en sur-détente,
surtout dans le cas d’une tuyére axisymétrique ou la détermination du point de croisement
entré la ligne de séparation provoquée par 1’injection et la position du décollement libre est

trés importante.

On considere une tuyere fonctionnant au point fixe a une pression ambiante Pa. On
SUpposé que cette tuyere est entierement amorcée et que 1’indice e désigne les conditions
danse plan de sortie. A partir des relations isentropiques unidimensionnelles de gaz parfait,
on dispose de la répartition de pression P(x) a la paroi, dont on déduit celle du nombre de
Mach(x).On suppose egalement, que les propriétés de la couche limite ont été
Déterminées par une méthode convenable. En fait, la solution de fluide parfait pour les

tuyeres suppose 1’absence totale d’effets visqueux. Dans la réalité, la tuyére comporte une
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couche limite le long de la tuyére, cette couche limite n’est pas en mesure de supporter un
choc de n’importe quelle force, d’ou vient I’apparition d’un décollement a I’intérieur de la
tuyere en sur-détente. Dance régime de sur-détente, le gaz de la tuyére subit un rapport de
détente inférieur a celui de 1’adaptation, une contre-pression s’exerce sur la couche limite
du jet et un choc se forme dans le divergent de la tuyére [18]. On se place dans le cas ou la
tuyere est sur-détendue. Comme nous le savons, il se produit alors a I’extrémité de la
tuyére une onde de choc faisant passer la pression de pe a Pa. En premier lieu, il convient
de s’assurer que la couche limite en sortie de la tuyére peut supporter ce choc sans
décoller. Pour cela nous calculons la valeur de la pression plateau en se placant a la sortie;
c¢’est-a-dire que 1’on applique un critére de décollement convenable au cas étudié (le critére
du décollement libre de Chapman par exemple) et en identifiant 1’état initial(0) avec 1’état

en sortie : Mg=Me, Po=Pe, Cfy=Cfe .Deux situations sont possibles lors du calcul de P, :

v' La pression P, trouvée est supérieure a Pa. Alors, la couche limite peut

supporter I'Echoc, il n’y a pas de décollement.

v’ La pression pp est inférieure a Pa. 1l n y a une incompatibilité entre Pa et le
saut de pression maximal permis par la couche limite. L’écoulement ne peut
étre amorcé jusqu'en sortie de la tuyére, un décollement se produit ainsi
dans le divergent. La section d’abscisse xs dans laquelle le décollement va
étre déterminé en recherchant I'endroit de la tuyére ou I’application de
I’équation du critére de décollement donne une pression pp juste égale a Pa.
Le plus souvent, O est déterminé par itération sur X, en suivant

I'organigramme donné sur la Fig.I1.15.

Pas de décollement libre |

Fig.11.15 Organigramme de détermination de la position du décollement dans une tuyere.
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11.4.5 Critéres de décollement

De nombreuses expériences ont été realisées pour déterminer des critéres
permettant d'évaluer la position du décollement et la pression plateau. Pour une tuyére sur-
détendue, la position du point de décollement libre influence généralement sur la poussée.
Ces critéres fournissent en genéral le saut de la pression plateau P, en fonction des
conditions a I’origine de I’interaction (P, Mo...) qui, d’aprés la théorie de I’interaction
libre, pilotent le décollement. La pression plateau dans ces critéres est supposée étre égale
a la pression ambiante. Le critére de décollement permet alors de position de cette derniere.
On va étudier dans ce paragraphe les différents criteres de décollement qui sont les plus
utilisés dans le cas de modélisation du phénomene d’injection secondaire dans les tuyeres

supersoniques [17].

11.4.5.1 Critéere de Summerfield

Le critere de Summerfield [19] est le critere le plus ancien et le plus simple, il est
tiré d'essais effectués dans une tuyére sur-détendue dans une gamme de rapports de

pressionPio/Pa de 15 a 20 (Pjo indique la pression de chambre) :

e
P-

= 0.4 (1.1

11.4.5.2 Critére empirique de Zukoski

Les expériences de Zukoski [20] sont basées sur 1’étude des décollements face a
une marche ou a une rampe. Elles étaient limitées aux cas d’écoulements bidimensionnels
plans pour un domaine de nombre de Mach entre 2 et 6. Les résultats de ces expériences
sont donnés pour un domaine de nombre de Reynolds de couche limite Res (3.104 a
1.2.106) et pour plusieurs rapports de la hauteur de la marche a 1’épaisseur de la couche
limite, pour les conditions suivantes : couche limite turbulente, épaisseur de la couche
limite inférieure a la hauteur de la marche. La pression plateau P, de méme que les autres
caractéristiques de la zone décollée, semblent indépendantes du nombre de Reynolds. Cette
indépendance justifie la corrélation proposee par Zukoski, liant le saut de pression a travers
le choc de décollement uniquement a la pression statique Py et au nombre de Mach amont

Mo. La corrélation deZukoski s’écrit alors :
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P, [ Moj
=| 1+ 1.2
D, > (1.2)

Zukoski précise que cette correlation est aussi en accord avec les valeurs de pression
plateau obtenues dans les tuyeres coniques sur-détendues des moteurs fusées, dans une

plage de nombre de Mach allant de 2 a 5.5.

Une autre corrélation issue de 1’étude menée par Zukoski concerne la pression au point de

décollement Ps.

ps = [14— 0,73 I\/;O j (11.3)
Po

11.4.5.3 Critere de Schmucker

Schmuker [21] a proposé un critere empirique a partir des données expérimentales
issues d’essais sur les moteurs fusées a propergols liquides. La corrélation proposée

parSchmuker donnant le saut de pression est la suivante :

Po

o

=(@88M, —1)>°* (11.4)

11.4.5.4 Théorie de Reshotko et Trucker

Ce critere est donné sous forme de rapport du nombre de Mach a travers un choc de
décollement. Reshotko et Trucker [22] proposent dans leur théorie une méthode intégrale
¢laborée pour prédire I’effet d’une variation brusque de pression sur une couche limite
turbulente supersonique a Mach inférieur a 3. L’analyse part des équations de la couche
limite ou le terme de frottement a été négligé. Il est de plus supposé que I’enthalpie totale
est constante au travers de la couche limite. Ce qui implique ’absence de flux de chaleur a

la paroi.

26



Chapitre 1lI: Interférence des ondes de choc dans les tuyéres

Apres la transformation des équations sous forme incompressible, et leur

intégration, on arrive a une expression reliant le rapport des nombres de Mach avant et

aprés le décollement & une fonction du paramétre de forme transformé H :

flH, —) H el

( He —1j(ﬁ+1) (1o

Ou M; est le nombre de Mach derriére le choc de décollement, H est relié¢ au
parametre de forme réel H (annexe D) par :
— 1

H +§(y—1)l\/|f(ﬁ+1) (11.6)

H

Cette analyse prédit I’apparition du décollement induit par une onde de choc pour

un rapport du nombre de Mach égal a :

M,

=0,762 (11.7)

0

Le présent critere, aisément convertible en un rapport de pression Pp/Py, predit une
augmentation de ce rapport de pressions lorsque le nombre de Mach amont My croit, ce qui

est en accord avec I’expérience.

11.4.5.5 Critere de Campbell et Farley

Il est congu a I’issue des résultats de décollement dans des tuyéres coniques avec
des demi-angles de 15°, 25° et 29°. Campbell et Farley [23] utilisaient dans leurs
Expériences de I’air chauffé a 920 K°. Des résultats en air froid ont également été obtenus.
Les données montrent une corrélation, pour un rapport du nombre de Mach a travers le

choc, de:

M,

=0,76 (11.8)

0
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Ces mémes auteurs ont ¢galement présenté d’autres résultats concernant le
décollement dans des tuyeres galbées, ou de 1’air sec non chauffé était cette fois utilisé.
Mais la corrélation ci-dessus ne semblait pas se genéraliser aux résultats expérimentaux

des tuyeres galbées en gaz froid.

I1.5 Structures de chocs dans les tuyeres supersoniques

Plusieurs types de structures de chocs peuvent étre observés dans les tuyeres
supersoniques en régime de sur-détente: la réflexion réguliére, la réflexion de Mach, la
structurée chocs en chapeau. La structure de chocs dépend fortement du profil de la tuyere
et du rapport de pression Pc / Pa.

11.5.1 Réflexion réguliere

Le choc oblique de décollement ou choc incident CI se réfléchit directement sur
I’axe de symétrie en un choc oblique réfléchi CR (Fig.I1.16) [1]. L’image strioscopique de
la figure Fig.11.17 réalisée a ’ONERA [24]- [25] montre la topologie d’un écoulement
avec une structure de choc en réflexion réguliére dans une tuyere a échelle réduite [26].

11.5.2 Réflexion de Mach

Le choc oblique de décollement ou choc incident CI se réfléchit en formant un choc
normal a 1’axe CN appelé disque de Mach (fig.11.18). Le choc réfléchit part d’un point
triple PT ou se rencontre le choc incident, le choc réfléchi et le disque de Mach. Une ligne
de glissement LG sépare la zone du jet supersonique de la zone subsonique derriéere le
disque de Mach. Cette réflexion de Mach est dite réflexion Singuliére. L’image
strioscopique (fig.11.19) réalisée a I’ONERA [27] montre la topologie d’un ’écoulement

avec une structure de chocs en réflexion singuliere.

11.5.3 Réflexion de Mach inverse

Dans le cas des tuyéres fortement optimisées en poussee, il se forme un choc
interne de focalisation CIF. Ce choc est d0 au changement de courbure de la paroi au
niveau du col. Ce choc interne de focalisation se réfléchit de maniere singulicre sur 1’axe,
créant un disque de Mach, et un choc réflechi CR1 qui interagit a son tour avec le choc
oblique de decollement CI. La ligne de glissement est les lignes de courant aprés le disque

de Mach, divergent de I’axe de symétrie. Cette interaction de chocs complexe forme une
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structure de choc particuliére appelée structure de chocs en chapeau (Fig.11.20). [28], [27],

[5], [3].
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Fig. 11.16 Réflexion réguliére.
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Fig.11.17 Visualisation strioscopique de la

Réflexion réguliere.
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Fig.I1.19 Visualisation strioscopique de la

Réflexion de Mach, ONERA tuyere S8Ch .

Fig.11.20 Reflexion de Mach inverse.
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I1. 6 La vectorisation

11.6.1 Définitions

La vectorisation est caractérisée par I’angle de déviation entre 1’axe longitudinal de

la tuyeére et le vecteur poussée, (Fig.11.21) :
I Fy
Vectorisation o =arc tan + (1.11)

Ou Fx et Fy sont respectivement les efforts axial et normal (1’axe normal dans le cas 3D est
I'axe y qui passe par la génératrice au milieu de I’injecteur ou I’effort normal est la somme
de toutes les sources des efforts projetés sur cette axe). La résultante des forces est donnée

par la relation suivant [18] :

Résultante F = \/F? + F? (11.12)

Injection secondaire
0.04

- N
204 Choc

0.08

Fig.11.21 Composantes de la poussée dans une tuyere a injection dans le divergent.

L’efficacité¢ de la vectorisation est définie par le rapport entre 1’angle de déviation et le
taux d’injection (rapport du débit massique injecté ou secondaire mj au débit massique

primaire mi) :

Efficacité 1) Lmj[ij (11.13)

100x M\ %
mi

Le facteur d’amplification permet de comparer les différents efforts mis en jeu :
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v’ L’effort normal de pression et la poussée de ’injecteur :

Facteur d’amplification :

K = Fi_, (11.14)
Y]

N 0 P . . .
Ou ij la composante normale de la poussée du jet secondaire dans le vide. Le facteur

d'amplification est typiquement supérieur a 2, ce qui signifie que I’effort di a la

surpression de la zone décollée amont est supérieur a la poussée de 1’injecteur.

v La poussée idéale d’une tuyére est celle obtenue lorsque I’écoulement se détend

jusqu'a la pression ambiante Pa. Apres une détente isentropique, sa vitesse vaut :

Vitesse apres détente :

1/2

y-1
V. = % 1-(?) ' (11.15)
y-— i

La poussée est donc donnée par 1’équation :

Poussée

y1\l/2

_my, =mi2Y o 1—(3 ' (11.16)
y-1 Pio

F

ideal

On définit encore le coefficient de poussée de deux maniéres différentes. La premiere est le
rapport entre le module de la poussée résultante et la poussée ideale du jet primaire. Ce

rapport est donné par la relation suivante :

Coefficient de poussée(1) :

JF?+F/}
C,=——L (11.17)

F

ideal

31



Chapitre 1lI: Interférence des ondes de choc dans les tuyéres

La seconde est le rapport entre le module de la poussée résultante et la somme des
poussées idéales du jet primaire et du jet secondaire.

Coefficient de poussée (2) :

F2 F2
N (11.18)

Cp=— :
©OR +F]

ideal ideal

Il est évident que ce coefficient est inférieur a 1’unité mais également au premier

coefficient du fait de I’ajout de la poussée idéale issue de 1’injecteur.

Le rapport de détente de la tuyere est defini par le rapport entre la pression génératrice de

la tuyere et la pression ambiante :
Rapport de détente :

P

NPR=-1" (11.19)

On définit encore le rapport des pressions totales par la forme suivante :

Rapport des pressions totales :

P
SPR=—" (11.20)

i0
11.7 Revue bibliographique

L’interaction de I’écoulement primaire d’une tuyere supersonique avec 1’obstacle
formé par le jet secondaire injecté dans la divergente donne lieu a un choc détaché (Bow
Shock). Ce choc interagit avec la couche limite du flux primaire, ce qui conduit au
décollement de celle-ci. Cette interaction donne naissance a un choc attaché se développant

devant le décollement. La structure du choc en forme de lambda qui en résulte provoque la

déviation de I’écoulement primaire.

Les études expérimentales sur de tels procédés de vectorisation ont été
principalement menées aux Etats Unis (NASA) et en France (ONERA). On présentera
dans ce qui suit les principaux résultats de ces études en mettant I’accent sur les points

forts de ces travaux.
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11.7.1 Injection dans une tuyéere bidimensionnelle

11.7.1.1 Travaux de la NASA

Le Centre de Recherche de Langley de la NASA a étudié plusieurs concepts de
tuyeres fluidiques que ce soit en terme de déformation de la ligne sonique au col ou de
vectorisation par injection dans le divergent, des tuyeres planes ou axisymétriques.

Les recherches de la NASA s’appuyaient en premier lieu sur les travaux d'Aboyons
et al [32]. Des injections par fente et trous alignés dans le divergent d’une tuyére sur-
détendue ont été realisees lors de ces travaux. Les principales conclusions de ces travaux

sont :

v La position de I’injecteur a une grande influence sur I’angle de la déviation, la
position optimale s’obtient en réalisant I’injection au niveau de la zone du

décollement libre de la tuyére sans injection.

v' L’angle de vectorisation augmente avec le rapport des pressions totales SPR
jusqu’a une valeur maximale pour décroitre ensuite a cause de 1’impact du choc sur

la paroi opposée a I’injecteur.

v L’angle de vectorisation décroit avec le taux de détente. L’efficacité maximum de
4.4degré de déviation par pourcent de débit injecté est obtenue pour un faible taux
de détente (NPR=3.0)

Une étude expérimentale et numérique dans une tuyere convergente-divergente planeCD-
2D a ensuite été menée par Waithe et al [33]. L’étude traite principalement les effets de
nombre d’injections sur la vectorisation de la poussée (une ou deux injections). L’efficacité
de l'injection dans le divergent dépend du débit du gaz injecté, si 1’on réduit la quantité du
fluide secondaire préelevée du fluide primaire pour maximiser la poussée du moteur, la
vectorisation peut alors étre réduite au minimum et les avantages de cette vectorisation
peuvent étre négligeables comparés a la vectorisation mécanique. Donc, le concept
d’utilisation d’une double injection pour dévier la poussée a été congu pour optimiser
I’angle du vecteur-poussée sans augmenter le débit des écoulements secondaires. L’étude
expérimentale a été entre prise pour un taux de détente NPR allant jusqu’a 10 avec des
rapports de pressions totales SPR de0, 0.4, 0.7 et 1.0 pour les taux d’injection respectifs de
0,2, 4 et 6 %. L’angle du divergent de la tuyére est égal & 11.01° et le rapport de section

est de 1.8 (Fig.11.22). Cinq configurations ont été testees (la premiére est celle avec un seul
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injecteur et les autres utilisant deux injecteurs, celui en aval a une position fixe et I’autre
est de plus en plus en amont, (Fig.11.23).Cette étude, a la fois expérimentale et numerique,
nous servira de cas-test de validation pour l'usage du modele analytique et du code de la

simulation numérique.

Fig.11.22 Maquette (gauche) et profil de la tuyére plane (droite), d’aprés Waithe [33].

7

%M
— X Upstieam Downstream Upst ream St
Slot \lnl [oofigrat ion] xin  [lengt hin [wikhin | areq in
\lo.nﬂlh 1 410 348 0.08 028

o~
0

-
.

.
'
‘

= [ e

FE N
.

w ul(h«“~ I “ 3.990 Z

Fig.11.23 Géométrie des fentes d’injection, Waithe [33].

11.7.1.1.1 Effet de la double injection

La Fig.11.24 montre la distribution de la pression pariétale dans le cas d’une seule
injection et d’une double injection a NPR=4.6 (cas d’une tuyere sur-détendue) et
SPR=0.7.Les résultats obtenus dans le cas d’un injecteur montrent une forte influence de la
pression ambiante qui régne en aval de I’injecteur (Fig.11.24 gauche). L’¢tude indique

I’avantage de la double injection sur I’angle de vectorisation ou les efforts latéraux
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augmentent en raison de la présence de deux zones de séparation en aval de chaque fente
d’injection. (Fig.11.24 droite).

Montre la pression pariétale pour la configuration 5, deux zones de surpression peuvent
étre distinguées en amont de chaque fente, le jet injecté dans la fente amont recolle sur la
paroi, contrairement a celui de la fente aval ou une zone de pression ambiante peut étre
remarquée en aval de cette fente. L’angle de vectorisation obtenu est de 7° pour le cas d’un
seul injecteur, de 8° pour deux injecteurs & NPR=4.6 et de 14° a NPR=2, le taux
d’injection lors de ces tests est fixé a 4% (Fig.11.25). En général, I’augmentation du nombre
de fente d'injection d’un a deux accroit 1’efficacité de la vectorisation sans augmenter le
débit de I'écoulement secondaire, mais cette opportunité d’injection multiple s’avere utile
uniquement pour le plus faible taux de détente (NPR=2) en raison de la présence d’une

zone de décollement libre en aval de I’injecteur.
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Fig.11.24 Distribution de la pression pariétale : pour un injecteur (gauche), et pour deux
injecteurs(droite), a NPR=4.6 et SPR=0.7, Waithe [33].
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Fig.11.25 Evolution de I’angle de vectorisation en fonction du taux de détente NPR, a

SPR=0.7 et taux d'injection de 4%, Waithe [33].
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11.7.1.1.2 Effet du taux d’injection

La Fig.11.26 montre la pression pariétale pour des taux d’injection de 0, 2, 4 et 6
%(SPR=0, 0.4, 0.7 et 1.0 respectivement) a NPR=4.6. Le régime de sur-détente ne permet
Passau jet injecté dans les quatre configurations de recoller a la paroi. On observe un
allongement de la zone de décollement amont et une augmentation de la surpression qui y
regne. On remarque a partir de la courbe de la pression dans le cas de non injection un
décollement libre de la couche limite situé a proximité de la fente d’injection. Dans la
configuration d’un injecteur, la déviation maximale obtenue a SPR=1.0 (taux d’injection

de 6%) et NPR=4.6 est de 10°.
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Fig.11.26 Pression pariétale pour différents taux d’injection 8 NPR=4.6, Waithe [33].

11.7.1.2 Travaux de I'ONERA

Dans sa these, Mangin [34] a mis en évidence une forte limitation de la
vectorisation due a I'impact du choc de décollement sur la paroi opposée pour une
injection dans le divergent. La conception d’une tuyére dissymétrique dont la paroi courte

évite I’impact du choc de décollement en cas de forts taux d’injection s’avére donc utile.

Le schéma du montage expérimental est représenté sur la (Fig.11.27) La maquette de la
tuyére est montée en aval d’une piéce de transition cercle-rectangle. La paroi basse de la
tuyére est constituée d’un convergent et d’un divergent. La paroi haute, plus courte, est
plane. Les injecteurs sont situés a la fin des deux parois. Celui de la paroi courte servait a

étudier le principe de la déformation de la ligne sonique par injection.
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Fig.11.27 Maquette d’injection dans une tuyére dissymétrique, Mangin [34].

11.7.1.2.1 Performances de I’injection sonique normale

Les performances de la vectorisation par injection sonique normale a la paroi sont
représentées sur la (Fig.11.28) En régime adapté (NPR=3.0), I’angle de vectorisation
augmente linéairement avec le taux d’injection avec toutefois une 1égere concavité au-dela
du taux d'injection de 5%. En effet, ’efficacité est maximale au taux d’injection de 5% ou
elle vaut2.8 °/%. En régime sous-détendu (NPR=4.0), I’efficacité suit la méme tendance
qu’a NPR=3mais en étant inférieure en moyenne de 0.8 °/%. En régime sur-détendu
(NPR=2.0), I’efficacité est supérieure a celle obtenue par les autres taux de détente et
décroit avec le taux d'injection de 3.4 °/% (a 2.5 %) a 2.6 °/% (a 10 %). Pour un taux
d’injection maximal (10 %), I’angle de vectorisation obtenu est de 24,1°. C’est la valeur

maximale obtenue dans ces expériences.
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Fig.11.28 Performances de 1’injection sonique normale, Mangin [34]
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11.7.1.2.2 Performances de I’injection supersonique a contre-courant

Dans cette étude, des injections soniques et supersoniques a contre-courant et des
injections supersoniques normales & la paroi ont été également testées. Les résultats de ces
mesures ont montrés que les meilleures performances sont obtenues avec un injecteur

supersonique a contre-courant.

Les tests sur I’injecteur supersonique incliné a 60° vers 1’amont ont fourni des angles
de vectorisation importants et des efficacités inédites : 1’efficacité maximale obtenue a
NPR=2 et taux d’injection de 2.5 % vaut 6.61 degré de déviation par pourcent du jet
injecte, celle @ NPR=3 et 5 % vaut 4.12% et I’efficacité minimale avoisine les 2.69% pour
NPR=4 et taux d’injection de 7.5 %. L angle de vectorisation maximal (NPR=2,10 %) est
de 31.2°, meilleure valeur obtenue en essai. Le meilleur facteur d’amplification est obtenu
lorsque I’injecteur est adapté (lorsque sa pression de sortie est égale a la pression plateau
de la zone décollée amont). Les performances de 1’injection supersonique a contre-courant

sont illustrées sur la (Fig.11.29).
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Fig.11.29 Performances de I’injection supersonique a contre-courant, Mangin [34].

11.7.2 Injection dans une tuyére asymétrique

11.7.2.1 Injection par une fente annulaire

Wing et Giuliano [35] ont mené une étude expérimentale sur I’injection secondaire

dans une tuyére asymétrique par une fente annulaire de 60°. Cette étude, realisée au
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centreLangley de la NASA, a montré qu’une tuyere asymétrique peut étre vectorisée dans
les mémes proportions qu’une tuyére plane. Différentes configurations de 1’injection ont
été testées telles que le type d’injecteur (Aft-slot ou Forward-slot) et le nombre de fentes
(injection simple ou injection multiple). LaFig.11.30 représente le profil de la tuyére et la
forme géométrique des différentes fentes utilisées dans ces travaux. Les tests ont été
réalisés dans une plage de rapport de pression de 2 a 10 (l'adaptation lieu pour NPR=8.26),
un rapport de pressions totales SPR de 0 a 1.5 (SPR=1.0 correspond a un taux d’injection

de 7.2 % pour la fente simple annulaire). Le rapport de sections est del.74.

Fig.11.30 Schéma présentant la tuyere axisymétrique avec différents injecteurs, Wing [35].

Le dispositif expérimental comporte outre un systéme de mesure des composantes
normale et axiale des forces, un systéme de mesure de pression a I’intérieur de la tuyere.
Les mesures de pression sont réalisées le long de sept lignes génératrices repérées par
I’angle circonférentiel y (y=0° correspond a la génératrice passant par le centre de
I’injecteur), a y=0°, 30°, 60°, 90°, 120°, 150° et 180° (y=180° correspond a la génératrice
opposee a celle passant par le centre de I’injecteur). La technique de visualisation de
I’écoulement interne par peinture sensible est également utilisée dans ces travaux. Cette
étude expérimentale représente la seule publication menée sur ce genre d'injection. Elle
servira principalement comme un cas-test expérimental pour valider notre modele

tridimensionnel.
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Fig.11.31 Visualisation de trace de I’écoulement sur la paroi de la tuyére, Wing [35].

La Fig.11.32 montre une photographie de la tuyére réalisée aprés le test d’un injecteur
simple (Aft-slot) a NPR=3.0 et SPR=1.0. Les traces visibles sur 1’image représentent les
zones de compression sur les parois intérieures de la tuyére. Ces zones s’étalent de 1’amont

de I’injecteur vers ’arriére n'écartant latéralement et progressivement jusqu’a attendre

I’angle y=120° en sortie de tuyére.

La Fig.11.33 présente les distributions de la pression pariétale sur les sept géenératrices.

Les symboles noirs indiquent le cas de non injection et les autres symboles indiquent la
pression sur les generatrices de y=0° a 180° pour un angle d’injection de 60°. La forte
pression en amont de la fente d’injection (Y=0°, 30° et 60°) montre I’éventuelle présence

d’un choc oblique interne. On a du mal a distinguer une région d’interaction claire sur les
différentes génératrices, le manque de mesures expérimentales rend encore plus difficile

I'analyse de la pression dans cette région. La courbe expérimentale montre un plateau de
pression, pour y=0 par exemple, sur une distance d’environ 0.01 m suivi d’une surpression

juste en amont de I’injecteur.
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Fig.11.32 Pression pariétale sur plusieurs génératrices 8 NPR=3.0, SPR=1.0 et ¢=60°,
Wing [35].

La distribution de la pression pour les autres génératrices de la tuyére présente une
légere augmentation qui disparait compleétement a 180° ou il n’y a pas d’influence de
I’injection sur la paroi opposée. En revanche, pour le cas sans injection, on remarque
clairement une montée de la pression due a une contre pression supérieure a la pression de
la tuyere (pression ambiante). Le début du décollement libre engendré a lieu a x=1.5 in

(x=3.8cm) du col.

Les performances de I’injection en régime de sur-détente (NPR=3.0) et en régime
d'adaptation (NPR=8.26) sont présentées sur la Fig.11.36 L’efficacité maximale obtenue est
de 2 °/% pour NPR=3 et SPR=1.0. Le coefficient de poussée est de 0.9 et la vectorisation
obtenue est de 16°. Une vectorisation maximale de 18° est obtenue pour SPR=1.5 (taux
d'injection de 12 %) mais D’efficacité dans ce cas n’est que de 1.5° de déviation par
pourcent du débit injecté. A I’adaptation (NPR=8.26), le coefficient de poussée est de 0.95
mais l'efficacité n’est plus que de 1.2 °/%. L’angle de vectorisation obtenue dans ce cas est

de 9.5°
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Fig.11.33 Coefficient de poussée et angle de vectorisation en fonction du taux d’injection.

11.7.2.2 Injection par un orifice circulaire

Le phénoméne d’injection par un orifice circulaire d’un écoulement transversal en
régime supersonique a fait 1’objet de nombreuses études. Ces études ont principalement
pour application I’injection de carburant dans un scram jet et le pilotage d’un missile. La
structure de 1’écoulement dépend des paramétres de la couche limite de I’écoulement
primaire, de la forme du choc détaché qui se développe au voisinage du jet secondaire rond

et de la zone du décollement.

Aso et al [36] ont présenté schématiquement les structures d’interaction pour une
injection par une fente et par un orifice circulaire (Fig.11.34) Une structure de choc en
lambda peut étre observée dans les deux cas d’injection. Mais dans le second cas, le champ
proche de I’injecteur est caractérisée par un choc détaché plus fort, un pic de pression est
détecté en aval de la pression plateau de la zone décollée amont. En outre, cette zone de
décollement est moins longue que dans le cas de la fente et le disque de Mach issu du jet
Secondaire est plus dévié en aval. Un choc secondaire dit choc de ré-compression se forme

sous le jet par ’accélération du fluide extérieur apres contournement du jet.
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Fig.11.34 Structure de I’écoulement avec injection par fente et trou circulaire

Masuya et al [37] ont réalisé des essais expérimentaux d’une injection de 2.4% par
un trou circulaire de 4 mm de diameétre dans une tuyére axisymétrique (Fig.11.35), mais ces
études se sont focalisées principalement sur la structure de 1’écoulement et la distribution

de la pression interne au niveau de 1’injecteur.

Dans ces expériences, la structure de I’interaction présente une séparation de la
couche limite et une zone de surpression (pression plateau) suivie par un pic de pression au
voisinage de I’emplacement de 1’injecteur. Pour un écoulement turbulent a nombre de
Mach allant jusqu'a 3, un trés fort choc détaché devant le jet injecté est observé.
L’interaction du choc détaché avec la couche limite produit une zone de séparation en
amont de ce choc. Pour le cas turbulent, contrairement au cas laminaire, la zone de

séparation est plus limitée et le choc oblique induit par la séparation est difficile a observer.
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Fig.11.35 Configuration d’injection circulaire dans une tuyere axisymétrique, Masuya [37].
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Chapitre

Méthodes numériques de calcul des

| | | ecoulements compressibles

I11.1 Introduction

Le meilleur modele mathématique, disponible jusqu'a date, pour décrire les
différents phénomeénes aérodynamiques, aussi complexes soient-ils, rencontrés dans la
majorité des problémes de I'industrie aéronautique, est le systéeme d'équations de Navier
Stokes. Ces équations représentent les équations de base de la dynamique des fluides et
régissent aussi bien les écoulements laminaires que turbulents. Méme si elles n'expriment
que la conservation de la quantité de mouvement, ces équations sont souvent citées comme
exprimant les lois de conservation de la masse, de la quantit¢é de mouvement et de
I'énergie. Elles sont obtenues en appliquant les principes de conservation a un volume de
contréleinfinitésimal.Ce chapitre est consacré en premier lieu a la présentation des
équations de Navier Stokes des écoulements compressibles instantanées puis moyennées,
en coordonnées cartésiennes bidimensionnelles ou axisymétriques sous forme indicielles.
Ces équations sont discretisees par l'utilisation de la méthode des volumes finis, utilisee
par le code de calcul. En second lieu, il présente les équations des modéles de turbulence

utilisés dans cette etude a savoir : k-¢ et k-o.
I11.2 Equations fondamentales des fluides compressibles

Pour un fluide compressible, visqueux et supposé parfait, les équations
fondamentales de 1’écoulement peuvent étre données par les lois de conservations

suivantes :
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111.2.1 Equation de conservation de la masse

5
_+ai(puj):o (11.1)

Ou p est la masse volumique du fluide et u; la composante de la vectrice vitesse.

111.2.2 Equation de conservation de quantité de mouvement

0

a(pE)+6‘Xij[uj(pE+p)]:8%(_ PJ; +Tij) (111.2)

J

Ou P est la pression statique, dij le tenseur de Kronecker et Tij le tenseur des contraintes
visqueuses.

111.2.3 Equation de conservation de I’énergie

0

0 _ g
E(PE)JFa_Xj[Uj(PE*Fp)]—_aj(uﬂij) (11.3)

Ou @ est le flux de chaleur dans la direction j, E est I’énergie totale par unité¢ de masse, qui

s'exprime par la relation suivante:

1
E:eJrEuKuK (111.4)
Il faut ajouter aussi I’équation d’état des gaz parfaits :
Cp
P=prT C,-C,=r y= (1n.5)

C.
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Ou vy étant la constante particuliére du gaz parfait. Cp et Cv représentent respectivement les

chaleurs spécifiques a pression et a volume constants.

Pour un fluide supposé newtonien, le tenseur des contraintes visqueuses prend la forme

suivante :

ou. du; ou
T =M 67+6_)(] -I-Mij g (111.6)

]

Le flux de chaleur en fonction de la température par la loi de conduction thermique de

Fourier s’écrit :

4 —_k or

ox, (1.7

K est la conductivité thermique qui s’exprime en fonction de la viscosité dynamique par le

nombre de Prandtl Pr :

K k (111.8)

En supposant que le fluide est calorifique ment parfait (I’énergie interne € = C, T et

I’enthalpie N = C, T ), le flux de chaleur peut s’écrire :

oT oh
g =—o-=-5t" (11.9)

En ce qui concerne la viscosité dynamique, celle-ci est donnée, pour la gamme de

température étudiée, par la loi de Sutherland suivante :

(111.10)
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OU Mo= 1.78938 10° kg.m-1.5-1 est la viscosité du fluide & la température de référence.

To= 288 Ket S est une constante fixée pour I’air a 110 K.
111.2.4 Equations de Navier-Stokes moyennées (RANS)

Une quantité instantanée @ de 1’écoulement peut étre décomposée selon Reynolds en

une partie moyenne ¢ et une partie fluctuante ¢'.

§=¢+¢
Ou

¢ =lim [i} fjmﬂt)dt (111.11)

At—c0

Les équations de Navier-Stokes moyennées peuvent contenir des termes additionnels
comme les tenseurs des contraintes de Reynolds. Ces équations moyennées sont
simplifiées pour les écoulements compressibles en utilisant la formule de Favre. La

méthode de Favre consiste a décomposer la quantité instantanée, par exemple la

composante de la vitesseu,, en une partie moyenne @ pondérée par la masse et une partie

fluctuante U , ,ou:

_ . 1
O, ==t==lim —=[ p(x 7l (x)dz (1.12)

La formule de Favre élimine les fluctuations de la densité, elle est donc considérée
comme une simplification mathématique. On présente dans ce paragraphe la dérivation
décés equations moyennées de Favre (Favre-averaged Navier-Stokes équations) et ses

discrétisations basées sur la méthode des volumes finis.
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Les grandeurs du fluide sont écrites selon la moyenne de Favre comme suit :

u, =u; +u’
p=p+p
1P=P+ p (111 .13)
e=8 +e
h=h+h"

En remplacant les quantités précédentes dans les equations de Navier-Stokes, nous

obtenons les formules suivantes :

Pour I'équation de continuité :

op O [_~
op (7, )=0 (11.14)

I ol 200 _
Q(ﬁﬁi)+i(‘~iaj)=—@+i{ﬁ(aﬂ+i’—gaﬂ5ﬁ H+£(—ﬁui”u”j) (111.15)

Ou le terme — pu;u’ représente les contraintes de Reynolds (flux turbulents de la quantite
de mouvement). Pour achever la fermeture du systéme d’équations, ce terme doit étre
modelisé.

Les modeles de turbulence utilisent le concept de la viscosité turbulente de Boussinesq,
dans lequel la contrainte de Reynolds est supposée étre une fonction linéaire des taux de
déformation :

ou,

_|_
OX . OX.

1] 1

ou’. U,
i _ 200, 5__J_§,—,k5_. (111.16)

_ﬂ_)ui'U}’ = ut[ 3 8Xk ij ij

Ou p est la viscosité turbulente et k 1’énergie turbulente donnée par la formule suivante:
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(111.17)

Les équations moyennées de FANS (Favre-averaged Navier-Stokes équations) sont

obtenues en remplagant 1’équation I11.14 dans 1’équation 111.15 :

EUUUUR; BN ;I ou; ou; 240 20
(p iuj)+f( iu,-)=——+—[(ﬂ+ut)[axi‘ +8x: ‘Eax: (2“}]—5&(—;‘*) (111.18)

D (- D -~ -, o T 6 _,.,
h)+ —\pu.h|=—+U, —+7; +7; — +—| k— |-——pu’h 111.19
(p ) (p ) o TRy axj( axj] o, F (119

]

Des termes additionnels apparaissent. Le premier terme est 1’enthalpie fluctuante, elle peut

étre écrite sous la forme suivante :

iﬁu}’h”zrt ﬂch M OT
OX OX ; Pr, OX;

J

(11.20)

A

Pr,

Ou I, est la diffusivité turbulente qui s’exprime comme suit : T, =

Pr, Est le nombre turbulent de Prandtl fixé a 0.7

Le deuxiéme terme est le taux de dissipation de 1’énergie turbulente & qui dépend du
choix du modeéle de turbulence. On obtient le taux de dissipation par la résolution

d'équation de .

Pour le modeéle de k-g, ce terme est défini par :

ou!”

’ 1

T} o, o) (111.21)
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Si I’équation de € n’est pas résolue (Comme dans le modele de Balwin-Lomax), le terme

P& s’exprime comme suit :

" U (o0, ou, U,
Ti'j ou; = 1, au; [ ou; 4 i _E ou, 5” (IH.ZZ)
OX; OX; | OX;  OX; 3 0%
L’équation d’état moyennée est donnée par la formule suivante :
P=prT (111.23)

I11.3 Discrétisation des équations par la méthode des volumes finis

Les équations de Navier Stokes moyennées suivant Favre sont discrétisées en
utilisant la méthode des volumes finis. Dans cette approche, le domaine de calcul est
discrétisé en volumes de contréle dans lesquels les équations gouvernant I’écoulement sont

intégrées numériquement. Une cellule de volume de contrdle est illustrée sur la (Fig.111.1),

P désigne le centre géomeétrique de la cellule.

J

¢ H

Fig.111.1 Volume de contrdle dans une configuration tridimensionnelle.
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L’¢équation de continuité dans le systéme de coordonnée &, n, ¢ est donnée par I’équation :

1ap,1 0 30 0 (111.24)
3 ot Jog

L’intégration de I’équation 111.24 sur le volume de contrdle nous donne :

—n n —n-1 n-1
P Vp —p Vp
At

+G,-G,+G,—G, +G, —G, =0 (111.25)

G représente le flux de la masse a travers les faces du volume de contrdle, n et
n—1 représente respectivement le pas actuel de temps et le pas précédent. Les indices w, e,
s, n, I, et h sont relatifs aux six faces du volume de contrdle.

Toutes les équations gouvernant le probléme, a I’exception de 1’équation de
continuité, peuvent étre écrites sous la forme généralisée suivante :

1 10 ij%
S PR Jagk[Jp(V &)= Jé‘éi rg agk} (111.26)

Ou ¢ est une variable de 1’écoulement, I" la diffusivite effective, J la matrice jacobéenne
eté, =& (X,y,z). Le premier et le deuxieme terme du membre de gauche de 1’équation
sont appelés respectivement terme transitoire et convectif et le troisieme terme dans le

membre de droit de I’équation est le terme diffusif :

F:ﬁ_{_&
o O

La méthode des volumes finis repose sur I’intégration de 1’équation 111.26 sur le volume de

controle :

Irg 5"’}3 dédnde ...

j{jﬁg(aw) Jaz {Jpwsw}}dédndé | Jag[ o

(11L.27)

Ou V est la vectrice vitesse.

11 est préférable d’effectuer I’intégration terme par terme, d’ou :
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L’intégration du terme transitoire :

a _ —=n nV n_ —=n-14n-1 Vn-l
2 [[f 0 pe)Ideanag-LEE=R 2 (11.28)
Le terme convectif est donné par :
1 0 ;_(, x
C==——-JplV 111.29
yag PAb el (111.29)
L’intégration du terme convectif sur le volume de contréle donne :
Ce _Cw+Cn _Cs + Ch - CI :Ge ¢e _Gw ¢W+Gn ¢n _Gs ¢s +Gh ¢h _GI Q (“|30)

Le terme diffusif dans I’équation peut étre divisé en deux parties : la premiere est la
diffusion principale (i = k) tandis que la deuxiéme partie est la diffusion transversale (i#k).

Pour la premiére partie :

DX =1iﬂ1 rg* i} k=123 (111.31)
J o0&, 0&,

Pour k = 1 I’intégration de I’équation donne :

ﬂ D;Jdgdndg{\] Fg”%} {Jrg“%} (111.32)

111.4 Modeles de turbulence

Afin de déterminer la viscosité turbulente , et fermer ainsi le systeme d'équations

moyennes de Reynolds, un modéle de turbulence est requis. Deux modeles a deux
équations de transport a savoir : k-¢ et k-0-SST sont utilisés au cours de cette étude. Ces
modeles sont plus élaborés, plus généraux et plus utilisés en pratique. Les modeles a une et

a deux équations utilisent des équations aux dérivees partielles pour atteindre le méme but.
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111.4.1 Modele k-¢ standard

Le modele k-g est un modele semi empirique a deux équations de transport utilisé
pour évaluer la viscosité tourbillonnaire. Il résout deux équations aux dérivées partielles
afin d'obtenir I’énergie cinétique turbulente k et son taux de dissipation & (obtenue par

résonance physique), ces équations sont citées ci-dessous.

Equations de transport :

0 0 (- \ 0. @)k _
—(ﬁk)+—(,0u-k)—[£ﬂ+—j_]+ek +G, —pe-Y, +S, (111.33)
OX o, oK Pr, ) oX

Ou,

0 /_ 0 (_~ o [_ m ok 0 0.
—(ps)+a(pu,-*<)=—[(wiJa]wﬂ%(Gk+CgsGb)—ng%+Sg (111.34)

]

G, : Représente la génération de 1’énergie cinétique due au gradient de vitesse,

G, : La génération de due au décollement des forces de volume,

Y, : La contribution de la dilatation fluctuante dans la turbulence compressible pour
(¢), C,.,C,,,C_5: Constantes, Sy,S, : Termes source

Pr,, Pr.: Le nombre de Prandtl turbulent pour Kk ete

111.4.1.1 Modélisation de la viscosité turbulente

La viscosité turbulente est donnée par la formule suivante:

_ K

&

n (111.35)
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111.4.1.2 Les constantes du modele k- ¢ standard

Les résultats de calcul dépendent fortement de la valeur des constantes empiriques,
cela constitue une faiblesse de ce modele, bien que les auteurs admettent le plus souvent
les mémes valeurs. Ci-dessous on donne les valeurs utilisées par défaut par le code de

calcul.

c,=009 C, =144 |C,=192 | pr, =10 | pr, =13

111.4.1.3 Modélisation de la production de turbulence dans les modeles k-¢

Le terme G, représente la production de 1I’énergie cinétique turbulente, il est modelé

identiquement pour les modéles (k-¢) standard, RNG et les mode¢les réalisables. A partir de

I'équation exacte de transport de G, ce terme peut étre défini comme suit :

~

ou.

R j
G, =—pulu ja_><i (111.36)

La valeur de G en utilisant I'hypothése de Boussinesq prend la forme suivante :
G, =—0,S? (111.37)

Ou S est le module du tenseur moyen du taux-de-tension, défini comme :
S= |S; +S; (111.38)
.\‘I

111.4.1.4 Effet de force de volume sur la turbulence dans le modéle k-¢

La génération de la turbulence due aux forces de pression est donnée par :
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, OT
G, = L=
b = P or ox, (111.39)

Pr, : est le coefficient de Prandtl turbulent pour 1’énergie.

g, : Est le composant du vecteur gravitationnel dans la direction.

Dans les deux modéles réalisable et standard, le coefficient de Prandtl turbulent est donné

par défaut par : Pr, =0.85,

1(op . . A .
B=-= a1 : représente le coefficient de dilatation thermique.
P p

Pour le cas d’un gaz parfait :

o, op
G, =-g, 2P
b g'ﬁPn ox (111.40)

111.4.1.5 Effet de compressibilité sur la turbulence pour le modele k-¢

Pour les écoulements ayant un nombre de Mach important, la compressibilité
affecte la turbulence a travers ce qu’on appelle (dissipation de la dilatation), laquelle est

négligée normalement dans la modélisation des écoulements incompressibles [1].

Négliger la dissipation de la dilatation s’explique par la baisse observée dans la taude
dissipation qui s'étend avec un nombre de Mach croissant pour les mélanges compressibles

et les autres couches de cisaillement libres. Pour expliquer ces effets dans les modeles k-¢

Du code de calcul Fluent, le terme de la dissipation de la dilatation, est inclus dans
I'équation de k. Ce terme prend la forme suivante d'aprés une proposition de S. Sarkar etal.
[2, 3]:

Y, =2peM/? (111.41)
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k
M, =.|— ; a= T (111.42)

a
a : Représente la célérité de son.

111.4.1.6 Traitement de la région pres de la paroi

Les lois de paroi (Standard Wall Fonction) sont utilisées, en remplacement de la
condition d’adhérence a une paroi, dans le but de réduire notablement le colt de calcul
(taille mémoire et temps de simulation). Elles autorisent une discrétisation plus grossiere
pres de la paroi. Toutefois, diverses limitations ou incertitudes demeurent sur leur domaine
de validité. On admet généralement que I’écoulement présente une zone ou le profil de
vitesse est logarithmique. Or, I’existence d'une telle zone n’est établie que pour des
écoulements ou la turbulence est en équilibre avec I'écoulement moyen, ce qui implique
que celui-ci varie suffisamment lentement. D’autre part, la zone logarithmique, lorsqu’elle
existe, est limitée en étendue transversale et ceci implique un contréle strict de la distance a

la paroi du premier point de calcul.

Avec un modele de loi de paroi, les équations de transport pour les grandeurs
turbulentes ne sont résolues que dans la région de turbulence pleinement développée et
hors de la couche limite. Ceci est assuré en prenant la distance du centre de la premiere
maille & la paroi dans la gamme 30 <y+< 300. La production de 1’énergie cinétique
turbulente, Gk, et son taux de dissipation, €, dans la maille adjacente a la paroi, sont

calculés a partir d’une hypothese d’équilibre local. D’aprés Launder et Spalding [5].

Ona:

G, = ; E=—"T— (111.43)
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Nous ne nous intéressons pas au détail de la couche limite, mais a 1’effet global de

la présence d’une paroi sur I’écoulement.

La modélisation de I’écoulement en proche paroi s’appuie sur celle des

écoulements turbulents pariétaux cisaillés simples.

Afin d’exprimer les différentes lois de répartition de la vitesse dans les différentes

zones, On définit les parametres adimensionnels suivants :

+

PYU., u
— u" = o (111.44)

y7;

Y+

Avec :
1
2
u = [T_wj (111.45)
Yo

ou’y (Tp )est la tension de cisaillement & la paroi.

Une analyse temporelle multi-échelle permet de décomposer en trois couches distinctes la

couche limite turbulente proche d’une paroi lisse :

v Une premiére couche ou la viscosité du fluide domine la viscosité turbulente,
appelée sous couche visqueuse. Dans cette zone le profil de vitesse est linéaire et

s’écrit sous la forme suivante :

(111.46)

La sous couche visqueuse s’étendant jusqu’a une €paisseur de y+= 5.

v Une couche intermédiaire ou la viscosité du fluide et la viscosité turbulente sont
équivalents, appelle zone tampon.
v Une couche externe ou la viscosité turbulente est prépondérante et ou le profil de

vitesse est logarithmique et s’écrit comme suit :
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u 1
u"=—==InlBy"

oK (Y) (111.47)
Ou:

E et K (constantes de Von Karman) ont des valeurs fixes qui sont égales a : E = 0,9 et

K=0,4.Cette couche externe est supposée commencer a partir de y* >5.

L’option (Standard Wall Fonction) est disponible lorsqu’on utilise le modéle k-¢ ou

RSM, mais ne peut étre utilisée avec le modéle k-o (Fluent, 6.3).

Avec le modele k-¢ standard, les contraintes de Reynolds a la paroi sont calculées
en supposant I’existence d’un profil de vitesse entre la paroi et la premiére cellule proche

de celle-ci (Fluent, 6.3).

Ce profil est modélisé par des lois semblables a celles que nous avons détaillées

précédemment. Elles s’écrivent comme suit :

u =y Pour y <11.225

* 1 *
u ZEIn(Ey ) Pour y* >11.225

1 1 1 1
. pC, 4k 2y G C 4k 2u
y =—= ﬂp : Et U*=u—=ﬂr—/p15p (111.48)

u, Represente la vitesse moyenne du fluide au point P, situé a la distance y, par rapport

aux paroisk , est I’énergie cinétique turbulente au point P.
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111.5 Modele de turbulence k-®-SST (Shear-Stress Transport)

Il est bien connu que la formulation en ® est plus robuste que celle en ¢ dans le cas
d’écoulements soumis a de forts gradients de pression adverse. En revanche, le modéle k-
présente le désavantage d’étre sensible a la valeur externe de . Le modéle k-¢, quant a lui,
est tres efficace dans les zones d’écoulements cisaillés libres. Une combinaison des deux
modéles est possible via une formulation mixte k-¢ / k-o. C’est ’approche suivie par
Menter [6] pour mettre au point son modele (appelé SST-Menter) via une fonction de
transfert F1.

Cette fonction permet de sélectionner le modéleWilcox k- dans la sous couche
visqueuse et la région logarithmique et basculer progressivement vers le modele k-¢ a
mesure qu’on s'approche de la zone de sillage. On profite ainsi de la robustesse de ® dans
la région proche paroi et de I’insensibilit¢ de & dans 1’écoulement libre, cependant, le

modele k-0 SST semble donc bien adapté aux écoulements décollés [7].
111.5.1 Equations de transport

Le modeéle k- SST a une forme semblable au modéle k-» standard :

Le modele de Menter repose sur deux équations de transport, une pour 1’énergie cinétique

de turbulence et 1’autre pour la verticité :

0~ 0 (- ol k]| =~ )

—\oK |+ —\pu.k)=—|T, — |+G, =Y, +S (111.49)
at(p ) an (’Ou] ) axj kan K K k

ET

80(~\ 0~ \ o0l ow| = ) (111.50)
—\po )+ —\pt,0)]=—|T, —|+G, =Y, +D, +S '
at(p ) axj (’OUJ ) axj waxj [0} W 10} o

G, : représente la génération d’énergie cinétique turbulente due aux gradients de vitesse

moyenne.

G,, : represente la génération de w.
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I'  etI", : Coefficients de la diffusion effective de ket respectivement.
Y, etY , : Dissipations de keteo dues a la turbulence.

S, etS , : Termes sources.

111.5.2 Modélisation de la diffusivité effective

Les diffusivités effectives pour le modele SST sont données par les équations suivantes :

— 11.51

Iy = 4+ - ( )
pri

— u 111,52

l—’w = L+ u ( )
pr,

Pr, €T Pr, Sont les nombres de Prandtl pour k et o respectivement, et 1, la viscosité

Turbulente.

111.5.3 Modélisation de la viscosité turbulente

La viscosité turbulente est estimée par 1’équation suivante :

— ok 1 (111.53)
' o {1 QFZ}
max =
o oo

oa, ou
O == =i _
0 =./20,0, _ o2 {axj OX ]

(11.54)
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ou:

Q, : est le tenseur moyen du taux-de-rotation.

Les fonctions F1 et F2, sont données par les relations suivantes :

F = tanh(cjl"' )

&, = min| max Vi EOO; 4;k
! 0.09ay ' py?w ) Pr,, D;y?

F, =tanh¢,

£, = max 2Jk 5004
? 0.09ay ' py?w

Y: est la distance a la surface suivante.

D, : est la portion positive du terme de la diffusion croisée.

111.5.4 Modélisation de la production de turbulence

111.5.4.1 Production de k

(I111.55)

(111.56)

(111.57)

(111.58)

(111.59)

Le terme G représente la production d’énergie cinétique turbulente. Elle est definie

de la méme fagon que celle du modéle standard.
65



Chapitre 111 : Méthodes numerique de calcul des écoulements

A partir de I'équation exacte de transport de Gy, ce terme peut étre défini comme suit :

~ . - _—— 0U;
G, =min(G, 1058 Ke)OUG, = pu/u’ - (111.60)
X

La valeur de G, en utilisant I'nypothése de Boussinesq prend la forme suivante :

G, =1,.S? (11.61)

Ou S est le module du tenseur moyen du taux-de-tension, défini de la méme facon que le

modeéle k-¢.

111.5.4.2 Production de ®

Le terme Ga, représente la production de @, il est donné par la formule suivante :

@

G =2G, (111.62)
ut

Notez que cette formulation est en désaccord avec le modéle k-o standard. La différence

entre les deux modéles réside aussi dans la maniére d’évaluation du terme o .

Dans le modele k-o standard, « ., est défini comme une constante pour le modele SST,

elle prend la forme suivante :

a,=F +1-F)o, (111.63)
Bia K?
Ou:x,, =—i— — (111.64)
A -TINS
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a P2 K (111.65)
A e |
Avec :

K=041 | B, =0,075 S, =0,0828

I11.5.5 Modelisation de la dissipation de turbulence

111.5.5.1 Dissipation de K

Le terme K représente la dissipation de 1’énergie cinétique turbulente, il est défini

de la méme facon que celle du modéle k-o standard. La différence entre le modéle k-m

standard et le modéle k- SST réside dans la maniére d’évaluation du terme f B En

effet, dans le modele k-o standard, f B est défini comme une fonction C’est une

constante égale & 1 pour le modele k- SST. D’ou :
Y. =pf ko (111.66)
111.5.5.2 Dissipation de co

Le terme Yw représente la dissipation de o, il est défini de la méme fagon que celle

du modéle k-o standard. La différence entre les deux modéles k-m standard k-o SST réside

dans la maniére d’évaluation des termes /3; etf B

Dans le modéle k-o standard, ﬂi est defini comme une constante égale a 0.072; f p est

pour le modele k-& SST, une constante égale a 1. D’ou :

Y. = pKw? (111.67)
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B

I Est donnée pour le modéle k-o SST par la relation suivante :

B =FpB,+1-F)p, (111.68)
AvVec:
B.,=0075 | p,=00828

Le modéle k- SST est basé sur les deux mode¢les standard k- et k-, pour utiliser

ces deux modeles ensemble, le modéle k-g standard est transformé en équations basées sur

K et w par I’introduction d’un terme de diffusion croisee D, donné par la relation suivante :

16K dw
D, =21-F)pPr ,——-=
,=20-F)pPr,, o X, X (111.69)

111.5.6 Constantes du modele k- SST

Pr.,=1.176, Pr,, =2, Pr,, =1, Pr,, =1.168

B,=0075 , p ,=0.0828

o, =0.31

Toutes les constantes supplémentaires du modéle SST a

* * *
savoir &, &,y &y ﬂoo : Rw, Rk : é/ M toont les mémes valeurs que celles du modéle
k- standard. Sur le plan numérique, les équations k- sont résolues de la méme maniére

que celles du modele k-g, les seules différences résident en :

v’ L’établissement des conditions initiales et des conditions aux limites en @ tel que
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(111.70)

v La modification des termes diffusifs et 1’ajout des termes sources inhérents au

modeéle SST-Menter.

L’avantage du modéle k- par rapport au modele k-¢ réside dans la prise en compte
des effets dus a la turbulence des écoulements a faible nombre de Reynolds. Il est utilisable
pour les écoulements compressibles et permet de prendre en compte les transferts
pariétaux. Le modéle de Wilcox est applicable pour les écoulements en charge, les
écoulements a surface libre caractérisés par de fortes contraintes de cisaillement, les jets et
les écoulements autour d’un obstacle (phénoméne de sillage), il est applicable aussi a la

diffusion d’un polluant dissous.

111.6 Maillage

La réalisation d’un maillage appropri¢ au probléme traité est I'une des étapes les
plus importantes dans les simulations numériques. L’adaptation du maillage aux
conditions aux limites du probléme est primordiale dans ce type de calcul. Un maillage
structuré est utilisé dans tous les calculs réalisés. Ce type de maillage permet de
controler de fagon rigourcuse 1’épaisseur des mailles dans des endroits précis (au
voisinage des parois par exemple). Le seul probleme que 1’on rencontre dans ce
type de maillage par rapport au maillage non structuré est I’augmentation du nombre de
mailles lors de son raffinement dans les zones sensibles & étudier. Le domaine total de
calcul est subdivisé en plusieurs blocs, le raffinement de chaque bloc dépend de
I’importance des zones ¢tudiées. Dans notre étude par exemple, on s’intéresse a
I’écoulement dans la partie ou les interférences des ondes de chocs seront localisées (les
réflexions RR et MR).

I11.7 Proprieté du gaz et conditions aux limites

Le code CFD FASTRAN integre un solveur volumes finis destiné a
simuler les écoulements & hautes vitesses avec prise en compte de multiples corps en

mouvement ainsi que I'aérothermochimie, en régime stationnaire ou instationnaire.
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L’écoulement est supposé turbulent et calorifique ment parfait. Le fluide suit la loi des gaz

parfaits avec des chaleurs spécifiques C_ ,C, supposées constantes. La viscosité

dynamique est donnée par la loi de Sutherland :

1.458.10°T%?
110.4+T

La condition d’entrée du fluide dans la tuyére est supposée supersonique avec des valeurs

de M, p et T spécifiées pour chaque configuration. Les conditions de sortie externe sont

supposées extrapolait. Les parois des tuyeres considérées comme adiabatiques.
111.7.1 Approche numérique

L’approche numérique du code CFD-FASTRAN est basée sur la résolution des
équations de Navier-Stockes par la méthode des volumes finis. Le champ d’écoulement est
subdivisé en petits volumes de controle. Les équations de conservation sont appliquées a
chaque volume en prenant en compte les flux des variables a travers chaque face du
volume de contrdle. Chaque variable est calculée au centre de chaque cellule et supposée

constante dans tout le volume de controle.

Le calcul des flux convectifs est basé sur deux schémas décentrés (Upwind): Le
schéma de Roe-FDS (flux difference splitting) et le schéma de Van Leer-FVS (flux vector

splitting).

Une précision spatiale d’ordre supérieur a deux peut étre obtenue par I'utilisation
d’un limiteur de flux approprié. Ces limiteurs de flux sont utilisés pour prévenir des
oscillations numeériques, en particulier pour les écoulements sieges de fortes zones
d’interaction chocs/surfaces de discontinuité. Pour 1’intégration temporelle, trois schémas
sont intégrés dans le code : le schéma explicite de Runge-Kutta, le schéma semi

implicite (point implicit) et le schéma totalement implicite (fully implicit).

Les calculs numériques présentés dans ce memoire ont été réalisés en optant pour le
schéma de Roe-FDS, moins dissipatif au voisinage de la couche limite, associé au limiteur
Minmod basé sur le calcul de la pente minimale des gradients associés aux grandeurs
physiques de I’écoulement prises sur les faces du volume de contréle. Le schéma implicite

a été par ailleurs utilisé pour I’intégration en temps.
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Le pas de temps est controlé par le nombre de CFL (Courant-Fredrichs-Lewy).
L’accélération de la convergence est obtenue en faisant varier ce nombre de CFL
linéairement de sa valeur initiale généralement faible (dépendant du raffinement du

maillage utilisé) a une valeur finale, sur un nombre de pas de temps spécifié.

La convergence des calculs itératifs est obtenue (solution quasi stationnaire)
lorsque la valeur spécifiée des grandeurs résiduelles est atteinte. D’autres contrdles de la
convergence peuvent étre également obtenus en comparant les courbes donnant 1’évolution

de certaines variables, telle que le frottement pariétal (par 1’intermédiaire de la

grandeur y*) en fonction du nombre d’itérations.
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Chapitre

Résultats et interprétation

IV

Partie | : tuyere sans injecteur

1VV.1 Introduction

Cette partie est consacrée essentiellement a D’exploitation des résultats des
simulations numériques. Ces résultats seront confrontés aux résultats expérimentaux
existants dans la littérature. Les performances de chaque configuration seront ensuite
analysées. Les résultats pour une tuyere bidimensionnelle sont analysés dans un premier
temps. On abordera dans la suite le sujet principal de notre étude : interférence des ondes
de choc. L’étude et le profil de la tuyére utilisés a été menée sur un cas teste réalisée dans
le centre de recherche de la NASA a Langley, Hampton, dans le cadre du projet VA 23681
(Aérodynamique des Tuyeéres et des Arrieres-Corps) : Khaled .S & al [1].

V.2 Optimisation de la simulation numérique

L’¢étude a été menée sur un cas test du projet VA 23681. La tuyere simulée est une
tuyére convergente divergente non axisymétrique, figure IV.1 avec un nombre de Mach en

sortie est supérieur a 2, et un angle de divergence égale a 11.1°.

Fig. IV.1 Vue du montage en veine d’essai [1].
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IV.2.1 Maillage et conditions aux limites

La Figure 1V.2 Présente le profil de la tuyere utilisée dans les calculs 2D. On utilise
le maillage structuré par blocs, est composé de quatre blocs respectivement pour des
calculs sur une tuyére complete. Les figures.lV.3a, et 1V.3b représentent les maillages
utilisés pour les calculs numériques avec les conditions aux limites associées.

Une premicre zone maillant I’intérieur de la tuyére (1), elle contient le nombre de cellules
le plus important. La zone (2) couvre le champ externe en aval de la tuyere. Les zones (3)
et (4) situées en haut et en bas de la tuyere respectivement. Le raffinement du maillage est
également pris en compte au voisinage des parois afin de mieux simuler les couches

limites.

COORDINATES 1
PORT X Y

A C.000 C.000
B 0000 | 06w
C D000 | 1386
o | om7 | 1163
E 1.988 0Bl
F £ 384 0.553
G Z.430 0.558
H | 2275 | 1.166

4 550 0.972

A —_ —_ - - - -

X
INTERCH IhNGE-\:’jLL/

o DIVERGENT FLAP

Fig.1V.2 Profil de la tuyére utilisée dans les calculs 2D.

Les calculs numériques sont réalisés pour un écoulement turbulent et stationnaire.
Une condition d’entrée subsonique est imposée a 1’entrée de la tuyére ou les conditions
géneératrices et la direction de la vitesse sans imposées. Les parois de la tuyére et des

domaines extérieures amont sont adhérentes et adiabatiques. Les frontieres supérieures et
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inférieures sont pourvues de conditions de non-réflexions. Enfin, une condition de sortie
subsonique est imposeée a la frontiere avale du domaine. Cette derniere condition nécessite
une extension longitudinale importante pour permettre au jet de devenir subsonique par

diffusion de la quantité de mouvement par la viscosite.

a Condition de non-réflexion

Condition de non-réflexion

b B

Condition adiabatique

Entrée subs 1 2

Condition adiabatique

4

Fig.1V.3 Maillage structuré de la tuyere

1VV.2.2 Influence des modeles de turbulence

Dans les calculs numériques, le choix du modeéle de turbulence affecte notablement
les résultats. Plusieurs modeles ont été testés : le modéle algébrique de Baldwin_Lomax, le
modeéle a une équation de Spalart_Allmaras et les modeles a deux équations de transports
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(k-€ et k-w). La Figure 1V.4 montre I’influence des modéles de turbulence sur la répartition
de la pression pariétale le long du divergent de la tuyére. Les calculs numériques sont
réalisés a NPR = 6. On remarque que touts les modeles utilisée, par exemple le cas du
modeéle k-e. Le modeéle de Spalart Allmaras, Balwin_Lomax et de k-o reproduisent
convenablement la zone de décollement par rapport a 1’expérience. Compte tenu de ces

résultats, le modele k- sera utilisé dans la suite dans les calculs en 2D.

1.0 T i T i T i ' ;
‘ ‘ ‘ —o—EXP
"""" Lo g Kew [
084 A M 5 P S AR S — A Kee
)7 R T S
o N
o
~
T S N -
0,24 . oneeeend SRS e boneees
0.0 T T T T T T
0,04 0,06 0,08 0,10
X/L

Fig.1V.4 Influence du modeéle de turbulence sur la répartition de la pression a NPR = 6.

1VV.2.3 Validation des résultats

La figure IV.5 Représente les iso-contours de nombre de Mach. Elle montre un cas
de validation de notre calcul avec les résultats expérimental, Girard [1], et numérique,
Sellam et al. [2]. On constate que les trois configurations presque sont les mémes. Les
structures de type choc ou onde de détente sont visibles dans 1’écoulement aval, et les
structures observées numeriquement sont similaires a celles de 1’expérience. On montre
aussi sur la Figure IV.6 une comparaison de la distribution de la pression pariétale des
parois supérieure, entre 1’expérience, et la simulation numérique pour le régime de sur
détente, NPR = 3.80. On remarque un bon accord entre les résultats de calcul et les valeurs
expérimentales, et qu’ils ont la méme distribution sauf que le plateau de pression apres

point de décollement est un peu écarter.
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NPR =241 NPR =3.41

A
] 15

X

NPR=2.41 NPR=3.41

Calcul numérique Sellam et al [2].

Present calcul CFD-FASTRANT

Fig .1V.5 Comparaison des résultats expérimentaux, et numériques.
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L | T T T L T | T
1,0t T EXP
, « ] % Kwsst
1o - ’ ; : oo i —%— CFD-FASTRAN []

P/Pg

0,0 i + i + i + i + i + i
0,00 0,02 0,04 0,06 0,08 0,10

Fig .1V.6 Distribution de la pression pariétale des parois supérieures, NPR = 3.80.

Comparaison de nos résultats avec les travaux Sellam et al [1].

V.3 Calcul du régime de Sur détente pour NRP = 3.00 (quelques

propriétés)

La figure.lV.5 présidente montre la topologie numérique obtenue de 1’écoulement
pour un rapport de sur détente NPR =2.41. Ces résultats numériques sont comparés
qualitativement avec limage strioscopique d’une expérience réalisée dans la veine C de la
soufflerie S8 dans le cadre du projet (ATAC) Girard [3]. Ces résultats numériques et
expérimentaux quasi semblables qualitativement, renferment plusieurs phénomeénes

physiques qui sont détectés et decomposés comme suite.
I1VV.3.1 Décollement de la couche limite et choc oblique de décollement

La couche limite s’épaissit le long des parois du divergent et décolle. Ce
décollement induit des ondes de compression qui se focalisent pour former le choc oblique

de décollement au travers duquel I’écoulement est dévié voir figure.lV.7
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PRI RTRRRRE I B
0.1 0.105
X

| R RIS T E S
0.092 0.093 0.094 0.095 0.

Fig.1V.7 (A)- Décollement de la couche limite.
(B)- Le choc oblique de décollement (choc de compression).

1VV.3.2 Retour de ’écoulement

Lorsque le jet supersonique décolle de la paroi de tuyére, il s’organise un
écoulement de recirculation du fluide externe qui vient remplir la région de la tuyére aprés
le point de décollement. Ainsi le fluide du milieu externe est aspiré a ’intérieur de la

tuyere sous 1’effet d’entrainement puis évacué a I’extérieur voir figure.1V.8

Fig.1V.8 Retour de I’écoulement.
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1VV.3.3 Interaction d’ondes de choc

Le choc incident se réfléchit sur I’axe de la tuyére de facon singuliére en formant
un choc normal a 1’axe appelé disque de Mach. Ainsi apparait un point triple, point de
rencontre du choc de décollement, du choc réfléchi et du disque de Mach. Du point triple
émane une ligne de glissement. Cette discontinuité isobare sépare la poche subsonique en
aval du choc fort de la région supersonique en aval du choc réfléchi voir figure.lV.9 La
ligne verte présente la région sonique ou le nombre de Mach est égal & 1. Cette ligne

délimite les régions subsoniques des régions supersoniques.

0.02

0.01

=== L€ point triple

-0.01

-0.02

Fig.1V.9 Interaction d’onde de choc.

IVV.3.4 Configuration symétriques et asymétriques de I'écoulement

Plusieurs NPRs, variant de NPR=1.8 & NPR=6, a été étudié par simulation
numérique RANS 2D réalisés sur une tuyere complete, afin d'observer les différentes
configurations (décollement asymétriques et recollement symétriques,). Il apparait alors
(Figure.1V.10) que sous un NPR critique, I'écoulement dans la tuyére devient asymétrique
par rapport a I'axe de la tuyere. Cette observation est en accord avec des expériences. Cette
configuration asymétrique a également trouvé aussi pour d'autres geomeétries, par exemple
Lawrence & al. [5], Bourgoing & al. [6] Reijasse & al [7], Pilinski & al. [8], et Shimshi &
al. [9]. Qui explique I’existence de phénomene d’hystérésis dans les tuyéres supersoniques,
par variation le taux de détente NPR (le rapport entre la pression génératrice de la tuyére et

la pression ambiante), défini par le rapport Pijo/P, pour paramétrer les calculs. Ce
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phénoméne a été mis en évidence expérimentalement, puis numériquement pour la

premiére fois, par Sellam & al. [4].

Fig.1V.10 Visualisation numérique de la configuration d'écoulement a deux NPRs
différent.
A : Configuration symétrique pour NPR = 2.02.
B : Configuration asymétrique pour NPR = 1.67.

La figure.lV.11 montre de la méme fagcon des séquences ou trois régimes sont présents :
recollement symétrique, décollement dissymétrique sur la paroi supérieur, et décollement
dissymétrique sur la paroi inférieur. Ce phénomeéne est particulierement présent pour des

taux de détente faibles a trés faibles avant le recollement quasi-continu de la couche limite.

Dissymétrie inférieure Dissymeétrie supérieure

Fig.1V.11 Apparition de dissymétrie [3].
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V.4 Effet du taux de pression NPR sur la structure globale des ondes de
choc

On présente dans cette partie, 1’étude de ’effet du taux de détente NPR sur le
phénomene de I’interférence des ondes de choc ainsi que le décollement de la couche
limite dans la partie divergente de la tuyere dans une tuyere conique de la NASA [1] . Elle

est effectuée pour un taux de détente NPR=P;,/P, variant de 2,41 a 6.

Afin d’étudier si I’ NPR ou bien le taux de pression a la méme structure lorsque
croissante et/ou décroissante, la simulation a été initialisée pour NPR = 6, et le rapport de
sur détente a été diminué progressivement jusqu’a NPR = 2, la convergence a été atteinte a
chaque étape pour une solution stationnaire stable, a partir du champ initial convergé pour
le NPR précédent. Les résultats de simulation numérique a plusieurs étapes sont illustrés
par les courbes d’iso-Mach sur la figure.IV.12. Il clair que 1’écoulement est initialement
symétrique et I’interférence est une réflexion réguliere. A NPR = 3.65 la figure montrent
clairement 1’apparition brutale d’un choc quasi normal. La transition de la réflexion
réguliere vers la réflexion de Mach s’effectue et 1’écoulement toujours reste symétrique

lorsque le NPR diminue encore.

En revanche lorsque la valeur de I” NPR diminue encore, le cas ou NPR =1.90
I’asymétrie commence de se produire pour le quelle au-dessous de cette valeur la
configuration symétrique n’existe plus, et lorsque la valeur de I” NPR augment, le cas ou
NPR = 2.50, I’écoulement récupérer la symétrie par rapport a ’axe de symétrie de la
tuyére et au-dela de cette valeur, la configuration reste symétrique. Entre ces deux valeurs
I’existence d’une double zone de NPR ou les deux configurations sont possibles en

témoigne (association d’un phénoméne d’hystérésis).

En remarque aussi que pour des taux de détente important, NPR = 6, et NPR =
3.65, la réflexion du choc de sur détente se fait de facon réguliere. La baisse du taux de
détente entraine I’apparition d’une réflexion de Mach, ainsi que la remontée du point de
décollement. Dans tous ces cas, le décollement est libre et I’interaction entre le choc
interne réfléchi et le choc de sur détente est mis en évidence. Dans le cas ou NPR = 2.41
c’est le choc interne incident qui vient intersect¢ le disque de Mach, comportement
cohérent avec 1’expérience. Le point de décollement se situe de la méme fagon trés en

amont. On voit aussi pour notre cas qu’un décollement libre de la couche limite induit la
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déformation du disque de Mach vers la paroi basse, paroi sur laquelle se produit le
recollement. Naturellement cette tendance se traduit sur I’allure des courbes de pressions
qui comportent sur la paroi basse un point d’inflexion correspondant a la bulle de
recirculation. Le calcul a des NPRs inférieurs de 1.8 ne change rien. Les résultats ne sont

pas presentés pour les faibles taux de détente.

Pour conclure cette partie, I’étude a montre clairement que la nature symétrique de
I’écoulement est trés dépendant par la variation de I’ NPR dans la tuyére, qui est d’un
grand intérét industriel par rapport a la I’intégrité¢ structurelle de la tuyére lors du

lancement des roquettes et/ou des vaisseaux spatiaux.

Fig.1V.12 Les iso-contours du nombre de Mach induit par variation des rapports de sur-
détente NPR.
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IV.4.1 Influence de découlement sur les distributions des pressions

Les pressions pariétales supérieure et inférieure sont présentés respectivement sur
la figure.l\VV.13 A (le cas de proi supérieur), et figure.IV.13 B (le cas de proi inférieur). lls
mettent en évidence un écart sur la position du point de décollement qui est plusimportant
pour des NPR < 3.80. Cet écart diminue avec la baisse du taux de détente. Le décollement
se produit plus en aval dans les simulations numériques. Le plateau de pression apres le
décollement est trés bien reproduit, ainsi que le saut de pression dd au choc interne.
Différents facteurs peuvent expliquer les écarts de rapport de pression et de la position du
point de décollement dans le calcul numérique en 2D :

e Choix ou paramétrage du modele de turbulence.

e Maillage proche paroi.

e Mauvaise évaluation de 1’épaisseur de déplacement de la couche limite qui se

développe sur les deux parois de la tuyere.

10000

—*— NPR=6
—*— NPR =4.86
v =
80000 —*— NPR =4.20
—* NPR =365
—*— NPR =341

—%*—NPR=3

C 60000 —%*— NPR =241
(o]
o
N
O 40000 S A
/k*———‘\"/‘*
20000 | g K
T et
0,00 0,02 0,04 0,06 0,08 0,10 0,12
X (m)

Fig.1V.13 A Comparaison des pressions pariétales pour différents NPR (prois supérieurs).
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10000
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Fig.1V.13 B Comparaison des pressions pariétales pour différents NPR (prois inférieurs).

Partie Il : tuyere avec injecteur
V.5 La vectorisation fluidique d'une poussé dans une tuyere
IV.5.1 Introduction

La technique ancienne pour orienter le jet d'un avion supersonique est la technique
mécanique, elle est basée sur I'ensemble des piéces sont placées au niveau du divergent de
la tuyere. Cette technique est performante mais couteuse. Plusieurs problemes sont
marqueés a cet dispositif mécanique, en particulier par exemple le décollage ou l'orientation
rapide de vols militaire, donc le pilotage du vol est peut difficile. Pour cette raison
d'inconvénient de ce systéme mécanique, il y a une autre technique d'orientation ou bien de
déviation le jet principal de la tuyére supersonique. Elle est a d'utiliser le fluide comme un
une solution. Cette technique appelée la vectorisation fluidique, elle est base sur I'injection
secondaire du fluide au niveau du divergent de la tuyére. Il a permet a orienter le jet
principal facilement. Dans ce cas, on élimine tous les problemes liés aux ailerons mobiles.

Cependant, la vectorisation fluidique présente quelques inconvénients :
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v' L’installation délicate des fentes d’injection surtout dans les tuyeres
axisymeétriques.

v' Le débit du gaz injecté, en général soutiré de 1’écoulement principal, réduit la
poussée maximale du moteur au moment de la vectorisation.

v La méthode de vectorisation par choc pénalise le coefficient de poussée via les
pertes de pressions totales a travers le systeme de chocs obliques provoqué par

I’injection.

La majorité des travaux qu’a été traités le probléme d'injection secondaire d'un fluide
pénétrant un fluide principal sont bases sur le travail de F. W. Spaid et al [10] qui a étudié
le phénomene d'interaction des jets gazeux de fentes traversant des flux externes
supersoniques. lls ont trouvé que I'écoulement supersonique traversant un jet secondaire

est similaire a I'écoulement face a une marche d’une hauteur h, voir la figure .1V.14.

Quelques recherches ont été menees a cette technique de vectorisation, en particulier les
travaux expérimentaux et numériques de V. Zmijanovic et al. [11], K. A. Waithe et al.
[12], N. Maarouf [13] qui ont effectué des calculs numeériques et analytiques, A. Achraf et
al. [14] et Xin H. Zou et al [15].

Bow shock

Separation shock
Shocks in jet
Recompression

Boundary layer SUV PDV

|
) 1
Py /' Slot location

Static 4
pressure

,/

= —-—
Distance from slot, x

Fig.1V.14 Schéma de la distribution de modeéle d'injection de fente et la pression de paroi
transversale 2D d'apres F. W. Spaid [10].
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En basant sur cette technique et sur les travaux de K. A. Waithe pour étudier en régime
stationnaire le phénoméne de vectorisation fluidique dans une tuyére convergente-

divergente conique supersonique bidimensionnels.
IVV.5.2 Définition du profil de tuyére

Une étude expérimentale et numérique dans une tuyéere convergente-divergente
plane 2D a été menée par Waithe et al [12]. En basant sur cette étude pour simuler le
phénomene d'interaction d'ondes de choc dans une tuyére conique supersonique. En
premier lieu, en effectué une étude basant sur I'effet du rapport des pressions NPR=P;,/P,,
a SPR=P;;/P;,;=1, exprimé par la pression d'injection & la pression génératrice de la

chambre.

La tuyere simulée et la méme tuyere utilisée dans la partie I, mais cette fois ici avec
injecteur secondaire. L’injection a lieu & une distance de 0.04 m du col et la largeur de la
fente d’injection est de 0.001 m.

Le modéle numérique est presque constant dans tous les calculs, en utilisant le modéle
ko-SST comme modele de turbulence. Le type de maillage est quadrilatére non-régulier et

bien raffinée dans la tuyére et sur le long de la zone de sillage (voir la figure.lV.15).

Fig.1V.15 Géométrie et maillage du domaine de calcul avec injecteur secondaire.

IVV.5.3 Méthode numérique
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Les simulations sont réalisées a I’aide du code CFD FASTRANT. Compte tenu de
la géométrie de I’¢jecteur, le domaine d’étude est considéré pour cette étude comme 2D e.
Une condition au limite de type pressure-inlet est imposée a 1’entrée de la tuyére primaire,
entrée de l'injecteur et celle de I'entrée ambiant et des conditions aux limites du type
pressure-outlet fixe sont utilisées a la sortie de la tuyére. Les parois de 1’éjecteur et de la
tuyeére sont considérées comme adiabatiques. Le maillage utilisé est de type quadrilatéral.
Les équations Navier-Stokes sont résolues a I’aide du solveur density-based, avec un flux
de schéma Roe-FDS second ordre. La turbulence de I’écoulement est prise en compte par
le modéle RANS de type k- bien adaptés aux écoulements compressibles de type jets

rectangulaires avec cisaillement.

1VV.5.4 Validation des résultats

La validation de nos calculs est doit étre basée sur la comparaison les travaux
expérimentaux de Waithe et al. [12] avec celui obtenus numériquement, voir les figures
IV.15 et IV.16: La figure.IV.16 représente la strioscopie experimentale et celui
numérique, lui présenté par les contours de pression, tandis que la figure.lV.16 indiquant
les évolutions de la pression pariétale de nos résultats avec ceux de [12]. On constate que
globalement les résultats expérimentales et celles obtenus numériquement sont semblables
et ils sont donnés des solutions similaires. Donc, les résultats suivantes seront capables a

discutés sans difficulté.

injection port

Fig.1V.16 Comparaison entre : (a) I’expérience de la NASA de Waithe et al. [12].
(b) notre calcul numérique, a NPR=4.6 et SPR=0.7.
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Fig.1V.17 Distribution de la pression pariétale 8 NPR=4.6 et SPR=0.7

V.6 Effet du taux de pressions NPR

L'effet du taux de pressions NPR sur le jet principal de I'écoulement est représenté
sur la figure.lVV.18par les iso-contours du nombre de Mach. Pour chaque rapport de
pression, le décollement obtenu est libre. Elle illustre le champ aérodynamique stationnaire
correspondant au rapport d'injection SPR=1. On pourra remarquer également que, quel que
soit le rapport de pression, la réflexion du choc de décollement par le jet secondaire avec
celui décollé par I'effet de détente isentropique sur la surface du divergent en aval du col
est réguliere. Ce type de réflexion est resté a apparaitre pour des valeurs du taux de détente
NPR sont devient minimales jusqu'a la valeur du I'NPR= 3, ou la réflexion de Mach est
devient a apparaitre. On voit que, aussi que l'écoulement a la sortie de la tuyere est
supersonique suivi par un régime d'une tuyeére sur-détendue. Cette configuration traduite la
nature d'un écoulement a travers une tuyere convergent-divergent.

En outre, la taille de la zone de recirculation qu'était apparaitre due au obstacle fluidique
est devient plus en plus large avec la diminution du rapport de pressions NPR, voir la
figure.IV.19 Cette remarque s'expliquant a un taux de détente NPR important, le jet
principal est poussée le jet secondaire vers la sortie de la tuyere, et elle diminue sa hauteur
h. En sens contraire, lorsque I'NPR est faible, le jet secondaire est pénétré plus
profondément le milieu du jet principal qui a conduit d'une hauteur du jet plus importante.
Cette figure aussi mette en évidence la zone de recirculation associée au décollement et en

particulier ’aspiration du fluide ambiant. On note également la présence d’un petit
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tourbillon au coin de la levre de sortie de la tuyére conformément a d’autres résultats
numériques [11][12][13].

La figure IV.20.représente I'évolution des pressions pariétales en fonction du rapport de
pressions NPR a SPR=1. On constate que le point de décollement et les pressions plateaux
sont bien graduées, I'un sur l'autre suivant la diminution de I'NPR, en particulier la valeur
de NPR=3, donnant une position du point de décollement plus en amont par rapport aux
autres. Ce décalage traduit par la zone de recirculation qui est plus grande par rapport les
autres cas de NPRs. Cette constatation s'explique par la transition de la reflexion réguliere
(RR) avec des petites valeurs de NPR vers la réflexion de Mach (MR) qui a été détectée a

NPR=3. Cette transition conduit a rendre les ondes de choc de décollement faibles.

NPR=7, SPR=1 - -

M: 001 056 111 166 221 257

NPR=6, SPR=1

001 041 081 121 161 201 227

NPR=4.22, SPR=1 - -

mach-number: 001 056 1.11 166 257

NPR=3, SPR=1

0.05 0.1 0.15 0.2 0.25 0.3
Fig.1V.18 Iso-contours du nombre de Mach en fonction du rapport de pressions NPR a
SPR=1
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NPR=3, SPR=1

Ondes de chocs
obliques de
décollement

Zone de
recirculation

NPR=7, SPR=1

NPR=4.22, SPR=1

Ondes de chocs
interne
lignes soniques

NPR=6, SPR=1

e

NPR=12, SPR=1

-

Fig.1V.19 Strioscopie numérigue de nombre de Mach a SPR=1 pour différents NPR.
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Fig.1V.20 Effet du critere de décollement sur la distribution de la pression pariétale pour
différents NPR a SPR=1

1VV.7 Conclusion

Dans cette étude, on a présenté deux calculs numériques d'écoulement turbulent
bidimensionnels avec et sans injecteur pour I’investigation le phénomene de vectorisation
fluidique d'une poussée d'une tuyére convergente-divergente conique de la NASA. Ces
calculs sans basés sur la résolution des équations de Navier-Stokes stationnaires, en
utilisant le code de calcul CFD FASTRANT, et en utilisant le modele k- comme modeéle
de turbulence. Ce code est basé sur le schéma de discrétisation a capture de choc Roe-FDS
de second ordre qui est robuste a capturer le choc. Les résultats obtenus sont décrits bien ce
phénoméne de vectorisation. Ils sont conformes a ceux trouvés expérimentalement et

numériquement.
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Conclusion genérale

Les études numériques et expérimentales du phénomene de vectorisation fluidique

d’un jet supersonique de la NASA et du groupe de I'universit¢ d’EVRYVAL-

D’ESSONNE ont donné des questions ouvertes qui sont restes a découvrir.

Dans ce travail nous avons basé sur les consequences découverts par ces groupes,

ensuite nous avons simulé ce phénoméne numériqguement. On a utilisé le modele de

turbulent de K-w pour fermer le systéme d’équations de Navier-Stokes. Ce travail a été

effectué pour I’effet du taux de détente NPR et 1’effet de position de I’injecteur sur les

structures globales de I’écoulement.

D’apres la validation de nos résultats, on conclu :

v

Lorsque le taux de détente NPR augmente, l'angle de déviation diminuée
progressivement.

La valeur maximale de déviation du jet principal est enregistrée a Xj/xt=1.7, ¢ca
correspond une nette déviation de I'écoulement dans la direction du jet injecté.
le point de décollement et les pressions plateaux sont bien superposés, I'un sur
I'autre suivant la diminution de I'NPR.

Lorsqu'on en diminuant | SPR de l'injeteur , les angles des ondes de choc sont
augmentes. On constate aussi, une reflexion de Mach indiquée par un petit
hauteur de disque de Mach

Les tailles des zones de reciorculation fromants en amont et entre les deux
prois sont grandes lorsqu'on diminuant I'NPR.

L’évolution de I'angle du jet principal est augmentée progressivement lorsqu'on
diminuant aussi le taux de détente

D’une fagon générale les résultats obtenus par nos calculs numériques sont

conforme avec ceux trouve expérimentalement.
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Résume :

L’écoulement dans une tuyere sur-détendue est soumis a des ondes de choc conduisant
au décollement de la couche limite. Le décollement libre peut étre suivi d’un décollement
restreint. Cette mémoire contribue a ’analyse du caractére du décollement dans les tuyeres
ainsi que la transition d’un type de décollement vers I’autre. L'investigation numérique a été
effectuée par le code commercial CFD FASTRANT, en utilisant le modéle k- de Menter
comme modeéle de turbulence. Le calcul est effectué par la résolution des équations de Navier-
Stokes de I'écoulement turbulent compressible bidimensionnel. Il est basé sur I'étude du
phénoméne de vectorisation fluidique de la poussée d'une tuyére conique convergent-
divergent de la NASA, dont le divergent incliné par un angle de 11.01° par rapport au axe de
symétrie de celle-ci. Les résultats obtenus, donnent une bonne concordance par rapport aux
ceux trouvés expérimentalement et numériquement ainsi que analytiquement. Le calcul est
met en évidence le comportement d'un écoulement qui n'en pas négligé. En particulier
I'apparition de la zone de décollement formant par le jet fluidique et la déviation du jet
principal, qui provoque les chocs de decollement.

Abstract :

The flow of over-expanded nozzle is subjected to shock waves leading to the
detachment of the boundary layer. Free detachment may be followed by a restricted
detachment. This memory contributes to the analysis of the character of the detachment in the
nozzles as well as the transition from one type of detachment to the other. The numerical
investigation was performed by CFD FASTRANT commercial code, using k-w model as a
model of turbulence. The calculation is performed by solving the Navier-Stokes equations of
two-dimensional compressible turbulent flow. It is based on the study of the fluidic
vectorization phenomenon of the thrust of a convergent-divergent cone nozzle of the NASA,
whose divergent inclined by an angle of 11.01 ° with respect to the axis of symmetry of this
one. The results obtained give a good concordance with those found experimentally and
numerically as well as analytically. The calculation is highlighting the behavior of a flow that
has not neglected. In particular the appearance of the separation zone forming by the fluid jet
and the deviation of the main jet, which causes the shocks of separation.
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