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Sujet

Les premiers pas vers
/ ’étude, la compréhension et la maitrise

des écoulements compressibles supersoniques turbulents.
Applications aux
tuyéres des moteurs fusées

(Rockets Engines Nozzles).

Le moteur HM-7B, Rouen le 15 juillet 2008.

Principe

Un des principaux objets de la recherche théorique
et de découvrir le point de vue qui fait apparaitre le sujet dans

sa plus grande simplicité.

(Gibbs)
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Résume

Les études expérimentales sur les écoulements compressibles supersoniques
dans les tuyeéres convergentes-divergentes, ont prouvées [’existence et l’interaction de
plusieurs phénomenes physiques : jet supersonique, ondes de choc, décollement de la
couche limite, [’écoulement de retour, couche de mélange visqueuse et turbulente. Ces
phénomenes trés complexes peuvent considérablement influer sur les performances et
la fiabilité des tuyeres propulsives. Le présent travail porte sur [’analyse physique et
la simulation numérique de [’écoulement turbulent décollé dans les tuyeres
supersoniques, fonctionnant en régime de surdétente. La turbulence est modélisée par
une approche statistique (URANS) en coordonnées généralisées, en utilisant un
modele a deux équations de transport (SST Menter). Le systeme d’équations régissant
cet écoulement est résolu a l’aide de la méthode des volumes finis sur un maillage
structuré. L’intégration en temps est réalisée par le schéema numérique totalement
implicite de type predicteur-correcteur de Mac-Cormack. Alors que les flux convectifs
sont discrétisés grdce aux schémas de capture des ondes de choc (Roe, Steger-
Warming). Les flux visqueux sont discrétisés par un schéma centré du second ordre.
Les résultats numériques obtenus ont permis de retrouver les différents phénomenes

observés expérimentalement.

Mots-clés : Tuyéres convergentes-divergentes, Jet supersonique, Ondes de choc,
Décollement de la couche limite, Turbulence, Simulation numérique, Méthode des

volumes finis, Schémas de capture des ondes de choc.



Abstract

Experimental studies of supersonic compressible flows in Overexpanded nozzles
have proved the existence and interaction of several physical phenomena: Supersonic jet,
shock waves, boundary layer separation, reversed flow, viscous and turbulent mixing
layer. These complex phenomena can significantly affect the performance and reliability of
propulsive nozzles. This work focuses on the physical analysis and numerical simulation
of turbulent separated flow in supersonic nozzles, operating in under-overexpanded
conditions. The turbulence is modelled using a statistical approach (URANS) on a
generalized coordinates, using the two-equation model of transport (SST Menter). The
system of equations governing the flow is solved using the finite volume method in
structured grid. The time integration is performed by the fully implicit numerical scheme of
predictor-corrector type of Mac-Cormack. While the convective flows are discretized with
shock capturing schemes (Roe, Steger-Warming). Viscous terms are discretized with a
second order centred scheme. The obtained numerical results have detected the various

phenomena observed experimentally.

Key words: Overexpanded nozzles, Supersonic jet, Shock waves, Boundary layer
separation, Turbulence, Numerical simulation, Finite volumes method, Shock capturing

schemes.
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Introduction 1

Introduction

Cette thése de doctorat a pour objectif théorique I’étude numérique des écoulements
compressibles, supersoniques, visqueux et turbulents. Ces types d’écoulements complexes sont
le plus souvent rencontrés dans le domaine pratique de ’industrie aéronautique et spatiale. De
point de vue pratique, cette thése a pour objectif d’essayer de prédire et de simuler le
comportement réel de ces types d’écoulements. Cette étude touche principalement les

applications concernant les tuyéres a échelle réduite (Sub-Scale Nozzles).

La figure 1.1 montre un exemple d’'une tuyeére a échelle réduite réalisée par Joseph Ruf et
son équipe de recherche. Cette tuyere a fait 1’objet d’une compagne récente de mesures
expérimentales dans la soufflerie supersonique du banc d’essai du laboratoire NASA Marshall

Space Flight Center a Huntsville en Alabama aux Etats-Unis (voir figures 1.2) [1- 4].

Fig. I.1 - Tuyere supersonique a échelle réduit au banc d’essai [1-2].
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Ces tuyeres supersoniques a échelle réduite constituent un moyen économique et tres
efficace pour I’étude des phénoménes physiques rencontrés dans plusieurs domaines de
technologie tel que les turbines a vapeur et a gaz, les entrées d’air des avions supersoniques,
les souffleries supersoniques, les tuyeres des missiles, les moteurs de satellites et principalement
les tuyeres des moteurs fusées ( Rockets Engines Nozzles) et lanceurs spacieux (Space

Launchers) (voir figures 1.3 — 1.9).




Introduction

Fig. 1.9 - Le moteur SSME de la navette spatiale américaine [9].
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La demande actuelle des grandes puissances et des vitesses toujours de plus en plus rapide,
incite a passer au supersonique. Ce domaine du supersonique est devenu aprés la seconde
guerre mondiale un domaine d’actualité, de concurrence et de compétitivité entre les Etats-
Unis, I’Union Européenne, le Japon, la Russie et la Chine. Plusieurs organismes de recherches
(NASA, DLR, ONERA, LEA-Poitier (PPRIME ), LMFN-CORIA, AGARD ...), groupe de
recherches Européen (CRISTAL, FSCD, ATAC, ... ) (voir figure 1.10 ), agences de
programmes (ESA, CNES, SNSB, JAXA, ... ), et industriels (Boeing Rocketdyne, Pratt &
Whitney, EADS, Lockheed Martin, Snecma Moteurs, Volvo A C, Astrium, Air Liquide, Dassault,
Mitsubishi Heavy Industries, ... ) travaillent sur [‘amélioration des performances et la fiabilité
des tuyeres propulsives supersoniques, des moteurs fusées et des lanceurs spatiaux [9,10]. Ce
domaine de I’aérospatial constitue le point de départ vers un grand nombre d’autre domaines qui
intéressent actuellement tout le monde tel que : l’internet, la télévision, la communication
téléphonique ainsi que tous les services fournis par les satellites artificiels en orbites

géostationnaires.

AGENCIES

BCommon Research Initative in Science and Technology
Applied to Launch Systems
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Fig. 1.10 - Groupe de recherche Européen CRISTAL [10].
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Les écoulements compressibles a grande vitesse dans les tuyéres supersoniques des moteurs
fusées ont fait I’objet d’une quantité considérable d’études expérimentales et numériques
depuis la deuxiéme moitié du vingtieme siecle aprés la premicre application opérationnelle du
fameux missile Allemand V2 en 1943 suite aux travaux de 1I’Allemand Werner Von Braun. Ces
travaux de recherche se sont poursuivi et intensifiés jusqu'a aujourd’hui dans des laboratoires de

recherche spécifiques dans différents pays tel que:

. Au Etats-Unis

Avec les travaux de : Charles E. Tinney et al (2012) de [ 'université du Texas, Josef H. Ruf
(2010) et Ten-See Wang (2009) (NASA Marshall Space Flight Center), Dimitri Papamosschou et
al (2009) de ['université de Californie, Craig A.Hunter (1998) ( NASA Langler Researsh Center)
, Chen, C. L. et Chakravarthy (1994) (Rockwell International Science Center), Horn, M., Fisher,
S (1994), Nave L. H. et Coffey G. H. (1973) , Schmucker R. H. (1973), Roy A. Lawrence (1967) ,

Chapman et al (1958), Summerfield et al (1954) et Foster et Cawles (1949) [1-4],[11 - 26].

L’Union Européenne

° En Allemagne
Avec les travaux de: Gerald Hagemann, Ralf Stark, Manuel Frey, Michael Terhardt,
Andreas Gross, C. Weiland, Nurnberger-Genin, (Laboratoire DLR Lampoldshausen) [27 — 60].
N
. I N

En Suéde (Sweden)
Avec les travaux de : Jan Ostland et al (Volvo Aero Corporation) [61 - 67].

=
o I Au Pays-bas (Netherlands)
Avec les travaux de: Richards Schwane, Yang Xia, Henry Wong et al, (EADS/Space
Transportation) [68 - 72].
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° l I En Italie

Avec les travaux de :  Marcello Onofri, Francesco Nasuti, Emanuelle Martilli (Université

de Rome : La sapienza) [73 - 82].

I
3
. ﬁ_ En Espagne
Avec les travaux de : José A. Morinigo (2004) , Jos¢ J. Salva [83 - 85]

° l I En France

Avec les travaux de :

» ONERA - Meuden : Jean Délery (Professeur émérite), Jean-Pierre Veuillot, L. Jacquin,
Sébastien Deck (2002), A Bourgoing (2002), Philippe Reijasse (2005), Arnaud Galli
(2005), Sébastien Girard (2009), Pierre-Elie Weiss (2010), Bruno Sainte-Rose (2010),
(Département DAFE et DAAP) [86 - 101].

» CNES-Evry, Université d’Evry, Université Paris VI, SNECMA-Veron, IUSTI-Marseille.

» Université Poitier : T. Alziary de Roquefort (Professeur émérite), Pierre Compte, J.P.
Bonnet, Stéve Girard (1999), Anh Thi Nguyen (2003), T.H.Hieu (2005), H. DENIAU,
Guillaume Lehnasch (2005), Afaque Shams(2010), Vincent Jaunet (2010) (Institut
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laboratoire rattaché a 'UMR CNRS 6614 CORIA Rouen ) [111 - 123 ].
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La synthése de ces travaux de recherche montre la coexistence, la cohabitation et
Dinteraction entre une grande diversité de phénoménes physiques de la mécanique des
fluides. 1.image strioscopique (I.11) montre I’'une des expériences réalisées a ’ONERA sur des
tuyéres a échelle réduite [89]. La structure de cet écoulement est un exemple concret et
représentatif de la topologie rencontrée dans ce type d’écoulement compressible supersonique

visqueux et turbulent.

Onera SBCh wind tunnel

Fig. I.11 - Phénomenes physiques dans les tuyeres supersoniques
Jean Délery ONERA [89].

Dans le régime de surdétente dans les tuyeres propulsives, plusieurs phénomeénes
physiques sont rencontrés : écoulement supersonique, couche limite, décollement de jet, choc
oblique de décollement, choc quasi-droit (Disque de Mach), choc oblique réfléchi, point triple,
ligne de glissement, écoulement de retour, zone de mélange, interaction onde de choc couche
limite. Cette topologie d’écoulement engendre une distribution de pression différente le long des
parois de la tuyére ce qui provoque des oscillations induisant des efforts mécaniques (Charges

latérales) instationnaires en module et direction, capable d’endommager le divergent de la tuyere.

Les origines physiques du décollement dans les tuyéres (Nozzle Flow Separation) et des

charges latérales (Side-Loads) associées sont jusqu'a ce jour non maitrisées. La prévision de

ces phénoménes représente un enjeu aéronautique majeur.
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Objectifs de I’étude

L’objectif principal de la présente étude est de réaliser des simulations numériques sur la
tuyeére du moteur Vulcain2 et la tuyére convergente divergente LEA-TIC de Poitier qui a fait
I’objet d’'une compagne de mesures expérimentales par Steve Girard et T.Alsiary de Roquefort
[110]. Chercher a comprendre et a prédire numériquement les phénoménes physiques rencontrés
dans ces types d’écoulements. Le recensement des difficultés réellement rencontrées lors de la

simulation des écoulements compressibles turbulents dans les tuyéres supersoniques.

Ces difficultés peuvent étre de différents types: complexité physique, complexité
géométrique, la modélisation des phénomenes physiques (cohabitation, diversité et interaction),
la méthode numérique et les schémas de capture des ondes de chocs, enfin les moyens de calcul
nécessaires pour ce types d’écoulements. Sortir avec des recommandations et des problématiques
bien posées et bien limitées pour des travaux futurs dans le domaine des écoulements

compressibles supersoniques visqueux.

Essayer de présenter les connaissances acquises [156-169] dans ce domaine d’une facon
claire simple et courte afin d’encourager les recherches dans cet axe, qui doit étre I’'un des

préoccupations technologiques majeur de notre pays.

L’exploitation au future de ces connaissances du domaine aérospatial dans le domaine
principal de recherche de notre groupe qui est le domaine des turbomachines thermiques

(Turbine a gaz, turbine a vapeur et turboréacteur) [170-180].

Organisation du mémoire

Suite a cette introduction sur les tuyeres supersoniques, 1’étude de la problématique

envisagée est réalisée en quatre chapitres, une conclusion générale et quelques annexes.

Le premier chapitre présente une synthése des connaissances actuelles sur les
phénomeénes physiques rencontrées dans les tuyéres supersoniques. Apres la présentation de la
tuyére supersonique, le fonctionnement théorique et réel avec les différents régimes
d’écoulement sont discutés. Puis les différents profils des tuyéres conventionnelles sont exposés.
Par la suite, les différentes structures de chocs ainsi que les types de configurations du décollent

sont présentés.
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Le second chapitre est consacré a la modélisation mathématique des écoulements
compressibles turbulents. Les équations de basse des écoulements des fluides (Equations de
Navier-Stokes instantanées) et les lois de comportement dynamique et thermique sont d’abord
rappelées. Une prise en compte de la turbulence est discutée. Les équations de Navier-Stokes
moyennées en temps au sens de Favre sont choisies pour 1’étude des écoulements compressibles
turbulents. L’hypothése de Bousssinesq  ainsi que le concept de viscosité turbulente sont
présentés. Le modele a viscosité turbulente SST-Menter est discuté. En fin le modele final adopté

pour la modélisation des écoulements compressibles turbulents est présenté.

Le troisieme chapitre porte sur la description numérique des codes de calcul qui sont
utilisés pour la prédiction des écoulements compressibles dans les tuyeres convergentes-
divergentes. La méthode numérique utilisée dans les deux codes EULER2D-LMFN et TURB2D-
LMFN est abordée en détail.

Le quatriéeme chapitre présente les simulations numériques des écoulements compressibles
dans la tuyére du moteur Vulcain2 et la tuyére LEA-TIC. Différents niveaux d’approximation sont

utilisés : L’écoulement 1D, 2D Eulérien et 2D Turbulent.

Ce mémoire se termine par une conclusion générale qui reprend les objectifs de 1’étude et

les perspectives pour la suite du travail.

Enfin, les annexes qui exposent les deux publications réalisées. Ainsi que les

caractéristiques techniques des deux moteurs fusées : le moteur Vulcain2 et le moteur H7MB.
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Chapitre 1

Les phénomenes physiques rencontrés dans

les tuyeres supersoniques

1.1 Présentation d’une tuyere supersonique

Une tuyere supersonique est une conduite de forme convergente-divergente qui a un
profil spécifiquement étudié. Elle met en communication une chambre contenant un gaz
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’acceélérer 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 tuyére.

La forme de la tuyere permet de détendre les gaz. L’opération de détente transforme
D’énergie potentielle de température et de pression (/’enthalpie) du gaz en énergie cinétique.
Tout le long de la tuyere, la vitesse du gaz augmente, cependant que sa pression et sa
température diminues. La tuyere supersonique est appelée tuyere de Laval, elle est représentée

dans la figure 1.1.

Convergent Divergent

Milieu extérieur

O 3 pa

Chambre : Tuyére : Sortie

Fig. 1.1 : Exemple de tuyere supersonique
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1.2 Fonctionnement théorique de la tuyére supersonique

L’approche monodimensionnelle des écoulements des gaz calorifiquement parfait et
non-visqueux permet de décrire les différents régimes de fonctionnement d’une tuyére
supersonique. Considérons le systeme représenté par la figure 1.2, constitué d’une tuyere Laval.
La tuyére est en communication avec un réservoir contenant un gaz a une pression génératrice Pc
supposée fixe. Le divergent débouche dans une enceinte quasi infinie dont la pression statique

Pa est variable.

E A Fluide : C,, y —'s P,

Fig. 1.2 : Schéma de la tuyere supersonique

Si la pression du milieu extérieur est égale a la pression de la chambre, le fluide est
entierement au repos (figure 1.3, courbe (a)). Si la pression du milieu ambiant Pa diminue
progressivement au-dessous de la pression Pc supposée constante, un débit d’écoulement prend
naissance et cing régimes particuliers d’écoulements sont distingués [90], [124 -127].

1.2.1 Ecoulement subsonique

Au début de I’écoulement le débit augmente avec la diminution de la pression ambiante.
L’écoulement est subsonique dans toute la tuyeére [figure 1.3, courbes (b) et (c)]. Dans le
convergent la vitesse augmente et la pression diminue jusqu'a une valeur minimale atteinte au
col. Dans le divergent la vitesse diminue et la pression augmente jusqu'a la pression du milieu
extérieur. La pression est donc minimale dans la section du col ou la vitesse passe par une valeur

maximale.

1.2.2 Ecoulement sonique adapté

Si Pa continue a diminuer jusqu’a une valeur caractéristique notée Pacl, I’écoulement
au col devient sonique et le débit atteint une valeur limite maximale [figure 1.3, courbe (d)].
L’écoulement est dit sonique adapté. Partout encore, sauf au col, I’écoulement est subsonique. Au
col de la tuyere, la pression atteint la valeur critique P* et la vitesse atteint la vitesse du son. Le

col est amorcé.
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Pt

Facl

PJK

Pac?

Pac3

d

Flutde au tepos

Regitme subsotioe

Régitme souque

Régime de sus-détente

Fégime supersonique

o

Régime de sous-détents

Fig. 1.3 - Les régimes d’écoulement dans une tuyere supersonique.

Evolution de la pression le long de la tuyere.
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1.2.3 Ecoulement sonique non adapté

Si Pa diminue au-dessous de Pacl, le col reste toujours sonique. Dans le divergent apparait
un phénomene irréversible appelé onde de choc, 1’écoulement est dit sonique non adapté ou
régime de surdétente. 1.’évolution de 1’écoulement du gaz est représentée par la courbe (e) de la

figure 1.3.

Dans le convergent I’écoulement ne subit aucune modification mais dans le divergent une
onde de choc stationnaire et normale a 1’axe de la tuyere divise I’écoulement en deux parties
(figure 1.4). Dans la premiére partie du divergent 1’écoulement est supersonique, la vitesse
continue a augmenter et la pression diminue. A travers I’onde de choc, la pression augmente
brusquement, et la vitesse diminue brusquement. 1. onde de choc se place de telle facon que la
recompression qui s’effectue raméne la pression de la sortie a la pression ambiante Pa. Dans la
deuxiéme partie du divergent (apreés ’onde de choc) la pression remonte et la vitesse diminue

progressivement, I’écoulement est & nouveau subsonique.

L

.
-

Cal

X CO‘l X
(1) et (4) subsonique. (2)sonique, (3)supersonique

Fig. 1.4 - Régime de surdétente en 1D.

L’onde de choc se déplace vers la sortie lorsque Pa diminue. Soit Pac2 Ila pression

ambiante pour laquelle /’onde de choc se place a la sortie de la tuyére.

En diminuant encore la pression Pa au-dessous de Pac2, I’écoulement dans le divergent est
entierement supersonique, la diminution de Pa ne modifie plus ’écoulement a lintérieur de la
tuyere. L’adaptation de la pression entre la de sortie de la tuyére et la pression du milieu ambiant

doit se faire a I’extérieure du divergent par I’intermédiaire d’ondes de choc obliques.
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1.2.4 Ecoulement supersonique adapté

Si Pa contenue a diminuer il arrive un moment ou I’écoulement est entiérement
supersonique dans toute la tuyére. Le phénoméne d’onde de choc disparait et il n y a plus de
recompression externe, alors la tuyére est parfaitement adaptée. 1’évolution du gaz est
représentée par la courbe (f) de la figure 1.3. Notons par Pac3 la pression ambiante pour

laquelle ce phénomene se produit. Pac3 est appelé pression d’adaptation.

1.2.5 Ecoulement supersonique non adapté

Lorsque la pression Pa devient inférieure a Pac3 1’écoulement est dit supersonique
non adapté. 1.’écoulement dans la tuyeére de Laval ne subit aucune modification, 1’adaptation
entre la tuyere et la pression ambiante doit se faire a I’extérieure de la tuyere par I’intermédiaire

d’une série d’ondes de détente obliques.

1.2.6 Remarques et résultats

» L’approche monodimensionnelle des écoulements des gaz calorifiquement parfait et
non-visqueux permet de décrire les différents régimes de fonctionnement d’une tuyére
supersonique.

» Une tuyéere supersonique ne fonctionne donc correctement que pour la seule valeur du
rapport de pression Pac3/Pc, ou Pac3 est appelée pression d’adaptation.

» La limitation de Dintervalle de chaque régime d’écoulement nécessite la détermination
des valeurs caractéristiques de la pression du milieu ambiant pour une pression
chambre Pc fixe. Ces valeurs sont Pacl, Pac2, Pac3.

» L’approche monodimensionnelle permet l’étude de ’effet de variation de section, de
P’onde de choc normale, des ondes de choc obliques et des ondes de détentes.

» L’approche monodimensionnelle permet d’obtenir une premiére estimation des

paramétres de fonctionnement des tuyéres supersoniques.
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1.3 Fonctionnement réel de la tuyere supersonique

L’approche monodimensionnelle des écoulements des gaz calorifiquement parfait et non-
visqueux suppose 1’absence totale des effets visqueux. Dans les écoulements réels, la tuyere
comporte une couche limite qui est trés sensible aux variations de pression, ce qui rend les
phénomenes physiques dans la tuyere plus complexes. Lorsque le col de la tuyere est sonique,
I’écoulement dans la tuyere dépend uniquement de la pression a la sortie de la tuyére notée Pe et
de la pression du milieu ambiant Pa. En fonction de la différence entre ces deux pressions, trois

cas sont rencontrés :

» Si Pe = Pa, latuyére est dite adaptée.
» Si Pe > Pa, latuyére est dite sous-détendue.

» Si Pe < Pa, la tuyere est dite sur-détendue.

1.3.1 Le régime d’adaptation

Dans le cas du régime adapté, la détente du gaz est complétement accomplie dans la
tuyere. Le gaz se détend depuis la chambre jusqu'a la sortie de la tuyeére. 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 frontiére isobare sépare le jet supersonique du fluide
ambiant. En sortant de la tuyére, la couche limite du jet entre en contacte avec le fluide ambiant

et I’entraine dans son sillage. Cette interaction forme une couche de mélange (figure 1.5).

Frontiére isobare

%—:’»L

# ——————————————— ]_:)e:]_:)a

Jet supersonique M > 1

Couche limite

} Couche de mélange

Fig. 1.5 - Organisation de I’écoulement a |’adaptation.
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1.3.2 Le régime de sous-détente

Ce régime supersonique hors adaptation est appelé régime de sous-détente. 11 se concrétise
lorsque la pression du milieu ambiant Pa est inférieure a la pression d’adaptation. La détente est
incompleéte 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 tuyére 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 tuyére. La
frontiére isobare qui sépare le jet supersonique du fluide du milieu ambiant prend une forme

divergente (figure 1.6)

Pa

Frontiérs izobare

'L Couche demélange
Couche hmite .

-_p @ ———. . —_———— Pe = Pa

Jet supersonique W= 1

Fig. 1.6 - Organisation de I’écoulement en régime de sous-détente.

La figure 1.7 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.

-~

P

Tuyere complétement amorcee

o

Pe=Pa oo e e —— R

X: X
Fig. 1.7 -Profil de pression pariétale le long de la tuyere
a I’adaptation et en sous-détente.
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1.3. 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 Pa est supérieure a la
pression d’adaptation de la tuyere. La détente des gaz dans la tuyere s’effectue jusqu’a une
pression statique Py qui est inférieure a la pression ambiante Pa. La couche limite du jet dans
cette situation subit une contre-pression et un choc d’intensité P,/P; se forme dans 1’écoulement.
La pression P, est la pression apres le choc, elle est presque égale a la pression ambiante. Suivant
Dintensité du choc, deux cas sont rencontrés : le régime de sur-détente avec décollement naissant

et le régime de sur-détente avec décollement étendu.

> Sur-détente avec décollement naissant

Pour des gradients de pression adverse modérés, la couche limite subsonique détecte ou
ressent la contre pression en un point O appelé origine de ’interaction juste un peu en avant de
la sortie de la tuyere. La couche limite décolle de la tuyére 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 qualifi¢ de sur-détente avec décollement naissant (figure 1.8).

Pa

Frontiére isobare

Couche hnmte

e

S Jl |
- Couche demelange

Pe < Pa

Jet supersomique M= 1

Fig. 1.8 - Tuyére en sur-détente avec décollement naissant de la couche limite.
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> Sur-détente avec décollement étendu

La couche limite n’est pas en mesure de supporter n’importe qu’elle valeur de contre
pression. Au-dela d’une certaine valeur critique, la couche limite décolle a intérieur de la
tuyere. Ce décollement entraine une profonde modification de I’écoulement, comme le montre

le montage réalis¢ dans la figure (1.9), [91], [128].

Pa

Pomt de decollement
Fecirculation

Omigine del'interaction

Couche hrmte

‘/‘Z Couche de mélange

s e § 2 SEsssses @ 2SS——— W ——A— Pe <= Pa

Choc oblique de décollement

Fig. 1.9 - Tuyere en sur-détente avec décollement étendu de la couche limite.

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 l'écoulement
interne de la tuycre 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 [’écoulement est ralenti et
devié d’un angle A@ et son nombre de Mach passe de M; a M,. De 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 pres de 1'axe de symétrie et la région proche de la paroi, ou le
fluide est presque stagnant. Le fluide du milieu externe est aspiré a lintérieur de la tuyére sous
I’effet d’entrainement puis évacué dans la couche de mélange.

Ce régime est tres dangereux pour la tuyere. La topologie de 1’écoulement dans ce régime

est fortement influencée par le profil de la tuyére ainsi que le rapport de pression Pc/Pa.
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1.4 Les profils des tuyéres supersoniques

Deux types de tuyeres sont largement utilisés, les tuyeres a profil conique et les tuyeres a

profil optimisé.

1.4.1 Les Tuyeres Coniques

Les tuyeres a profils coniques sont utilisées particulierement en raison de la simplicité de la
conception et de la réalisation de leur divergent. L’angle de divergence se situe entre 15 et 25
degrés. Ce type de profil simple équipe principalement les missiles et les propulseurs a poudre. Un

exemple de tuyere conique est la tuyére de la fusée historique allemande V-2 [94].

1.4.2 Les tuyéres optimisées

La conception de grandes tuyeres se confronte a la contrainte de poids et a la longueur du
divergent, ce qui pousse a |’utilisation des profils optimisés. Deux grandes familles de tuyeres a
profil optimisé sont utilisées actuellement : les tuycres idéales tronquées et les tuyéres a profil

parabolique [27], [91].

» Les tuyéres a contour idéal tronqué TIC

Le profil d’une tuyére a contour idéal tronqué est obtenu a partir de celui d’une tuyére
idéale de référence qui a été calculé pour engendrer dans le plan de sortie un écoulement parallele
a ’axe. Pour des raisons d’optimisation, le divergent de la tuyére est tronqué dans la dernicre
partie au prix de perte de poussée relativement limitée. Ce type de tuyeéres est désigné alors de
tuyeres idéales tronquées ou tuyeres TIC (Truncated Ideal Contoured nozzle). Les tuyéres idéales
tronquées équipent certains moteurs de lanceurs comme le moteur européen Viking du lanceur
Ariane 4, le moteur japonais LE-7 du lanceur H-2 et le moteur russe RD-120 du lanceur

Zenith [27], [129].

» Les tuyéres a profil parabolique TOC

Une méthode permettant d'optimiser la performance d'une tuyere pour une longueur
donnée est proposée par Rao [130]. Ce type de tuyere est dit tuyere TOC de 1’acronyme de la
dénomination anglaise Thrust-Optimized Contour nozzle. La longueur typique d'une tuyere Rao
est de 75% a 85 % de la longueur d'une tuyere conique de 15 degrés ayant le méme rapport de
section. Rao a aussi montré que le profil de la tuyére obtenu par cette méthode pouvait étre
approché par une parabole, sans perte significative de performance [131]. Ce type de profil est
utilisé pour les tuyeres des moteurs fusées moderne tels que le moteur Vulcain d’Ariane 5 ou le

moteur SSME de la navette spatiale américaine.
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La figure 1.10 présente les profils de deux tuyéres TIC et TOC du laboratoire LEA de
Poitier en France [108-109]. Les deux tuyéres ont le méme rapport de section Sqoie / Sco €6 Ont
les mémes performances pour un écoulement parfait. Mais, la tuyére TOC est plus optimisée que
la tuyére TIC. Donc une longueur plus faible, ce qui implique un poids plus faible. Ce gain
d’optimisation est pénalisé par un écoulement réel plus perturbé dans la tuyére TOC que la
Tuyeére TIC. La figure 1.11 présente les maquettes a échelle réduite des tuyeres TIC et TOC du
laboratoire DLR en Allemagne [44].

o1
LEA-TOC
: g

Ty

0.05

v .
-0.1 s vl
LEA-TIC

. . .
0 0.05 0.1 0.15 02 0.25 03
X [m]

Fig. 1.10 - Profils des tuyeres TIC et TOC.

Fig. 1.11 - Tuyeres TIC et TOC du DLR [44].
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1.5 Structures de chocs dans les tuyeéres supersoniques

Plusieurs types de structures de chocs peuvent étre observées dans les tuyeres
supersoniques en régime de sur-détente: la réflexion réguliere, la réflexion de Mach, la structure
de chocs en chapeau. La structure de chocs dépend fortement du profil de la tuyére et du

rapport de pression Pc / Pa.

1.5.1 Réflexion réguliére

Le choc oblique de décollement ou choc incident CI se réfléchit directement sur I’axe de
symétrie en un choc oblique réfléchi CR (figure 1.12) [90]. L’image strioscopique 1.13 réalisée
a ’ONERA [89] montre la topologie d’un écoulement avec une structure de choc en réflexion

réguliere dans une tuyere a échelle réduite. La méme structure est observée sur des tuyeres réelles

comme le montre 1’image de fonctionnement du moteur RL10-AS au banc d’essai (figure 1.14)

[33].

Fig. 1.13 - Visualisation strioscopique Fig. 1.14 - Réflexion réguliere dans
de la réflexion régulicre [20]. une tuyere réelle RL10-AS5 [33].
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1.5.2 Réflexion de Mach

Le choc oblique de décollement ou choc incident CI se réfléchit en formant un choc
normal a I’axe CN appelé disque de Mach (figure 1.15). 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 derriére le disque de
Mach. Cette réflexion de Mach est dite réflexion Singuliére. 1’image strioscopique 1.16
réalisée a ’ONERA [89] montre la topologie d’un ’écoulement avec une structure de chocs en
réflexion singuliere. La figure 1.17 montre la méme structure pour la tuyere du moteur Vulcainl

[33].

Fig. 1.15 - Réflexion de Mach.

Onera SBCh wind tunnel

Fig. 1.16 - Visualisation strioscopique de la réflexion de Fig. 1.17 - Réflexion de Mach Moteur
Mach, ONERA tuyere S8Ch [89]. Vulcain au banc d'essai [33].
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1.5.3 Réflexion de Mach inverse

Dans le cas des tuyeres fortement optimisées en poussée, il se forme un choc interne de
focalisation CIF. Ce choc est du au changement de courbure de la paroi au niveau du col. Ce
choc interne de focalisation se réfléchit de maniére singulicre sur 1’axe, créant un disque de Mach,
et un choc réfléchi CR1 qui interagit a son tour avec le choc oblique de décollement Cl1. La ligne
de glissement est les lignes de courant apres le disque de Mach, divergent de I’axe de symétrie.
Cette interaction de chocs complexe forme une structure de choc particulieére appelée structure
de chocs en chapeau (figures 1.18 - 1.19). La réflexion de mach quit fait apparaitre cette structure
de chappeau est appelée réfléction de Mach inverse. Cette structure dépend fortement de la

courbure du profil de la tuyére et du rapport de pression Pc/Pa [49], [89], [91], [112].

Fig. 1.18 - Réflexion de Mach inverse.

La photographie de la figure 1.19 montre la structure de chocs en chapeau pour le moteur
Vulcain du lanceur Ariane 5 testé au banc d’essai P5 du laboratoire DLR en allemagne. La
luminosité trés forte du jet est le résultat de 1’échauffement du gaz au passage des chocs. L’eau

produit par la combustion de I’hydrogene et I’oxygene rayonne fortement [44].

Fig. 1.19 - Structure de choc en chapeau dans le jet du moteur vulcain au banc d’essai [91].
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1.6 Configurations de décollement en régime de surdétente
1.6.1 Processus du décollement supersonique

Le phénomene de décollement est profondément lié¢ au comportement dynamique de la
couche 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 1’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 [128].

Une expérience d’un décollement de 1’écoulement supersonique sur une paroi plane est

réalisée par Jean Délery [128] ou il a relevé les points suivants (figure 1.20) :

Choc de décollement e
P>, M
-
Pi,M; ==p %
= Couche de mélange
P v/
Couche limite g L2 7/ e
! # ey L
-’ -
=" 2 7 Recirculation
o
NN NN
/f
/ S : Point de décollement

O : Origine de 'interaction

Fig. 1.20 - Processus du décollement sur une plaque plane, Délery [128].

e A partir d’un point O, origine de I’interaction, la couche limite commence a s’épaissir. En
méme temps, son profil de vitesse tend a se vider, les régions proches de la paroi sont plus
ralenties que les parties externes.

e En méme temps, des ondes de compression sont induites dans 1’écoulement voisin du
fluide supposé parfait. Rapidement, ces ondes se focalisent pour constituer un choc de

décollement.
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e Le décollement se produit en un point S ou le profil de vitesse u(y) de la couche limite est

\ . 0 . . . .
tel qu’a la paroi ﬁ = 0. En ce point de décollement, il y a annulation du frottement

pariétal.

e En aval de S, les profils u(y) comportent, prés de la paroi, un courant de retour
(recirculation) ou la vitesse est a contre-courant de 1’écoulement principal. Ce reflux est
du a I’action opposant du champ de pression qui refoule, vers I’amont, le fluide a faible
énergie de la portion interne de la couche limite. Dans cette région dite décollée, le

frottement pariétal t,, est négatif, sa valeur absolue étant toutefois plus faible.

Conclusion

Décollement de la couche limite = T,, =0

Les études expérimentales [43], [45], [51],[61], [91], [109 ] et numériques [63], [79],
[83], [120] montrent [D’existence de deux types différents de décollements a I’intérieur des

tuyeres : le décollement libre (figure 1. 21) et le décollement restreint (figure 1. 22) .

Fig. 1.21 - Le décollement libre
Calculs Navier-Stokes, moteur Vulcain [51].
Etude DLR-ASTRIUM et banc P3.2 DLR a Lampoldshausen
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Fig. 1.22 - Le décollement restreint
Calculs Navier-Stokes, moteur Vulcain [51].
Etude DLR-ASTRIUM et banc P3.2 DLR a Lampoldshausen.

1.6.2 Décollement libre

La couche limite décolle a ’intérieur du divergent sous l’effet du gradient de pression
adverse. Le décollement libre désigné par FFS (Free Shock Separation) apparait lorsque
’écoulement décollé s’éjecte librement de la tuyére (figure 1.23). 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 |"interaction

Couche limite

Choc obligue de décollement

Fig. 1.23 - Représentation schématique du décollement libre.
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L’évolution de la répartition de la pression sur la paroi de la tuyére, dans le cas du
régime de sur-détente est représentée sur la figure (1.24). L’écoulement est divisé en trois régions.
D’abord une premiére 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 deuxiéeme
région, la courbe de pression quitte 1’évolution strictement décroissante du régime supersonique
adapté en un point O appelé origine de D’interaction. Dans cette région d’interaction située entre
O et S désignée par la zone d’interaction libre, il se produit une croissance trés rapide de la
pression du a ’existence du choc oblique dans la couche limite. Dans la troisiéme région, la
courbe de pression s’infléchit et tend vers un niveau sensiblement constant, mais toujours

inférieure a la pression externe Pa.

Tuyérs décollée

v

Fig. 1.24 - Loi de pression pariétale le long de la tuyere en sur-détente.

1.6.3 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 apres le décollement.
Ce régime est appelé décollement restreint RSS (Restricted Shock Separation) (Fig. 1.25). Ce
régime particulier a ét¢ expérimentalement identifi¢ pour la premicere fois par Nave et Coffey lors

d’essais sur une maquette de tuyere optimisée du moteur J-2S [20].
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bulles de recirculation

\‘xx couche de mélange

F - —— H
4 " tourtiion J |etsupersonique
chot interne : . e

I-.‘-l_ldlrl.

Fig. 1. 25 - Représentation schématique du décollement restreint [116].

Pour certains rapports de pression, la couche limite décolle puis recolle rapidement sur la
paroi de la tuyére [63], [80], [120]. 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 (figure 1.26). Ce phénoméne est attribué au recollement de
I’écoulement décollé. En effet, celui-ci induit des ondes de compression et de détente dans le jet

supersonique.

PIL

Tuyeredécollée

v

Fig. 1.25 - Evolution de la pression pariétale
dans le cas du décollement restreint.
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1.7 Conclusion

Dans le cas du régime de sur-détente dans les tuy€res supersoniques optimisées en
poussée, les études expérimentales et numériques ont révélées la coexistence et la cohabitation
d’une grande diversité de phénoménes physiques. Les trois régimes d’écoulement : le régime
subsonique, sonique et supersonique sont présents dans différentes zones du divergent. La
couche limite du divergent enregistre un gradient de pression adverse. Lorsque ce gradient de
pression dépasse un certain seuil la couche limite décolle de la paroi. Ce décollement est
généralement de type décollement libre FFS (Free Shock Separation) et parfois de type
décollement restreint RSS (Restricted Shock Separation). Chaque type de décollement engendre
une distribution de pression pariétale particuliere. Le décollement de la couche limite cede la
place au fluide du milieu extérieur qui est premierement aspiré¢ puis refoulé a grande vitesse. Le
contact de ce fluide refoulé avec le jet supersonique engendre une couche de mélange trés
visqueuse et trés turbulente. Toujours dans le divergent, un autre phénomene propre aux
écoulements supersoniques se manifeste. Ce phénomene particulier est les ondes de choc.
Différentes formes de chocs peuvent étre rencontrées : les ondes de chocs droites, les ondes de
choc obliques, ct les ondes de détente de Prandtl-Meyer. Ces chocs forment des structures
particulieres telles que : les réflexions réguliéres, les réflexions singuliéres et la structure de
chocs en chapeau.

L’interaction de ces différents phénomenes instationnaires entraine des  efforts
mécaniques sur la paroi de la tuyére. Ces efforts peuvent causer des vibrations et des
déformations dans les tuyéres. Ces efforts mécaniques appelés charges latérales (side-loads)

constituent un probléme crucial et contraignant dans la conception de la structure de la tuyere.

Finalement, il apparait clairement que :

» les phénoménes rencontrés dans les tuyéres supersoniques sont multiples et trés
complexes.

» les topologies des écoulements ainsi que et les répartitions de la pression a la
paroi de la tuyére, sont différentes suivant le profil et le rapport des pressions de

fonctionnement de la tuyeére.

Donc, il faut s’attendre a des difficultés dans la modélisation et la simulation numérique

de ces écoulements compressibles dans les tuyéres supersoniques.
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Chapitre 2

La modélisation des écoulements compressibles turbulents

2.1 Equations de base des écoulements des fluides
2.1.1 Les équations de conservation

Les écoulements de fluides dans les tuyéres convergente-divergentes sont gouvernées par
les équations de Navier-Stokes instantanées. Ces équations expriment la conservation de la
masse, de la quantité de mouvement et de I’énergie totale pour un fluide réel dans un volume
de contrdle pris arbitrairement du domaine de I’écoulement. Ces équations de conservation

s’écrivent sous la forme vectorielle suivante [133- 137] :

e [’équation de conservation de la masse
a . =
)+ div(pV) =0 2.1)
ou ¢ désigne le temps, p la masse volumique et V le vecteur vitesse.

e [’équation de conservation de la quantité de mouvement
% (V) + div(pV &V +pl —T) = pf (2.2)

ou p désigne la pression statique, I le tenseur identité, T le tenseur des contraintes

S
visqueuses, & le produit tensoriel des vecteurs vitesses et f les forces volumiques par

unité de masse.

e L’équation de conservation de l’énergie

— —

2 (pE) +div (pEV +pV = T.V+7 ) =pf. V (2.3)

ou q désigne le flux de chaleur par unité de surface et E 1’énergie totale par unité de

masse.
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L’¢énergie totale E est définie comme étant la somme de ’énergie interne e et de

I’énergie cinétique (par unité de masse) :
E=e+ V2 (2.4)

Le systéme formé par les équations (2.1), (2.2) et (2.3) est présenté sou la forme
d’équations aux dérivées partielles. Il permet de déterminer, a partir de conditions initiales

données, I’évolution des grandeurs caractéristiques principales de 1’écoulement : le champ de

la masse volumique p, le champ de la quantit¢ de mouvement pI7 par unité de volume et le

champ de I’énergie totale pE par unité de volume.

2.1.2 Hypothéses et lois de comportement

Le systeme formé par les équations (2.1), (2.2) et (2.3) est ouvert. Pour fermer le

probleéme, il faut préciser I’expression de la pression statique P, du tenseur des contraintes

visqueuses T et du flux de chaleur 7 en fonction des grandeurs caractéristiques de

I’écoulement :

(0. T.q.f)=F(p,pV,pE)=? 2.5)

Les expressions de la fonction F sont déterminées par le choix du comportement de

I’écoulement de fluide dans les tuyeres.
o L’état du fluide

Les fluides considérés dans les écoulements de tuyeres sont des gaz. La masse
volumique des gaz est suffisamment faible pour que les effets de gravité puissent étre

négligés. On suppose également 1’absence de toute force magnétique ou électrique sur le

S
fluide. Ainsi les forces volumiques f sont considérées nulles :

pf =0 (2.6)
e Le comportement thermodynamique

La loi d’état adoptée, décrivant les variations de pression statique liées aux variations de

températures, est la loi du gaz parfait.
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En supposant que le fluide dans la tuyere est un gaz parfait, la pression p et I’énergie

interne e sont données par [125]:
p=prT (2.7)
e=c¢,T (2.8)

ou T désigne la température absolue, ¢, la chaleur spécifique a volume constant et r la

constante du gaz considéré.

La constante du gaz 1 représente le rapport de la constante universelle des gaz parfait

R (R = 8.314 j.mole*. K1) a la masse molaire M du gaz considéré :

r= (2.9)

R
M
T est reli¢ au chaleurs spécifiques €y, , €}, par la relation de Meyer :
r= Cp—Cy (2.10)
La pression peut étre donnée en fonction des grandeurs caractéristiques de I’écoulement par :
1

p=p(-DE-;V? 2.11)

ou Y est le rapport des chaleurs spécifiques :

y=2=2 2.12)

e Le comportement dynamique

Les fluides dans les écoulements de tuyeres sont des fluides réels, c’est-a-dire de point de

vue dynamique des fluides visqueux. En adoptant I’hypothése du fluide Newtonien, le

tenseur des contraintes visqueuses 7 est donné par la loi :
T=2uS+ p(div(V) T (2.13)
ou U est le coefficient de viscosité moléculaire et 77 le coefficient de viscosité volumique.

En utilisant I’hypothése de Stokes: 37 +2u =0, le coefficient de viscosité

volumique 7 est donné en fonction de i par :

2
n=—3H (2.14)
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Le tenseur S est le tenseur des taux de déformation, il est relié au gradient de vitesse

par la relation :
§==|grddV + (grdd V)| (2.15)

. A e . . =
Le tenseur des contraintes peut étre donné en fonction du vecteur vitesse V par :

—_— —_—

= u |grad V + (grad V)| - 2 p(div(V))T (2.16)

Lol

e Le comportement thermique
Les fluides dans les écoulements de tuyeres sont des fluides conducteurs de chaleur.

Selon la loi de Fourier, le vecteur de flux de chaleur (flux de chaleur par unité de surface

et de temps) q’, estproportionnel au gradient de température :
q = —Agrad(T) (2.17)
ou A estle coefficient de la conductivité thermique.

Ce coefficient peut étre écrit en fonction du nombre de Prandtl, qui exprime le rapport
entre les effets thermiques et les effets visqueux. Le nombre de Prandtl s’écrit sous la

forme :
Pr=(ucy) /A (2.18)
Le nombre de Prandtl est supposé constant : Pr = 0.72 pour I’air.

La viscosité dynamique U est donnée par la loi de Sutherland. Elle se mesure en

pascal-seconde (Pa.s) [133] :

Bg \T

Cs
1+ T

w(T) = (2.19)

Dans le cas de l’air la formule de Sutherland est bien vérifiée jusqu’a des

températures de 3000 K [133]. Les valeurs des constantes de la loi de Sutherland sont :

B,=145410"° et C,=1104
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2.2 La prise en compte de la turbulence

Malgré la puissance des calculateurs actuels, la résolution des équations de Navier-
Stokes instantanées dans le cas des écoulements turbulents a géométrie complexe comme les
¢coulements dans les tuyeres, ne peut étre envisagée a 1’heure actuelle. Pour capturer de
maniére correcte toutes les échelles spatio-temporelles actives dans un écoulement turbulent,
depuis celle des plus grands tourbillons imposées par la taille du probléme jusqu’aux plus
petits tourbillons dont la dimension caractéristique est de 1’ordre du libre parcours moyen, un
maillage de résolution de I'ordre de celle-ci est nécessaire. Cette approche, appelée
Simulation Numérique Directe ou DNS (Direct Numerical Simulation), reproduit de fagon
détaillée et fidele la physique des phénomenes étudiés, mais elle se confronte a des contraintes

séveres de stockage de données et de temps de calcul.

Deux approches sont utilisées pour résoudre le probléeme de turbulence: La

modélisation instationnaire de la turbulence et la modélisation statistique de la turbulence.

La mod¢lisation instationnaire de la turbulence consiste a résoudre la dynamique des
grandes et moyennes €chelles, et de modéliser les petites échelles. Cette approche est appelée
la simulation des grandes échelles ou LES (Large Eddy Simulation). Pour cette approche, les
calculs doivent €tre nécessairement instationnaires. Elle nécessite un maillage trés fin, donc

un colt de stockage et de calcul encore trés cotliteux.

La modélisation statistique de la turbulence consiste a modéliser toutes les échelles de
turbulence. Elle utilise un traitement statistique pour transformer le systéme des équations de
Navier-Stokes instantanées en un systtme d’équations de Navier-Stokes moyennées en
temps. Cette approche est appelée 1’approche RANS (Reynolds Avraged Navier-Stokes). Elle
est largement utilisée dans les applications aéronautiques. Elle permet de réduire le cotit de

calcul, tout en garantissant un bon niveau de précision.

Conclusion 1

C’est le modéle des équations de Navier-Stokes moyennées en _temps qui est

choisi pour la modélisation des écoulements turbulents compressibles dans les

tuyeres étudiées.
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2.3 Les équations de Navier-Stokes moyennées en temps

La modélisation de la turbulence est prise en compte a ’aide d’une approche
statistique dans laquelle chaque propriété de 1’écoulement de fluide ¢ est décomposée selon

le formalisme de Reynolds en une partic moyenne ¢ et une partie fluctuante ¢ [138]:

$=0+4¢ (2.20)

Pour les écoulements compressibles, on utilise le formalisme de Favre. Chaque
propriété de I’écoulement est décomposée en une partie moyenne pondérée par la masse

volumique est une partie fluctuante [139], [140]:

¢g=9¢+4¢" (221) Avec ¢$=

SN

(2.22)

Le formalisme de Reynolds est appliqué a la masse volumique et a la pression. Pour

les autres propriétés, on applique le formalisme de Favre.

L’injection de cette décomposition dans le systéme d’équations de Navier-Stokes
instantanées avec 1’application de 1’opération de moyenne, permettent d’obtenir le systeéme

des équations RANS au sens de Favre [141]:

a ,_ . _=
a(p)+dlv(pV)=0
2@V +div(pVeOV +pl—F-F) =0 (2.23)
%(E(E+k))+div(ﬁ(1§"+k):l;+ﬁ—~l;—(?+ 7):‘;+5+E?) =0

Le passage a la moyenne des équations de Navier-Stokes fait apparaitre des termes

supplémentaires. On n’a retenu que les termes principaux suivants :

» D’énergie cinétique du mouvement turbulent :

1 VIIZ
k==2" (2.24)
2 p
» Le tenseur de Reynolds ou tenseur des contraintes turbulentes :
T =—pVieVv’ (2.25)

» Le flux de chaleur turbulent, il représente 1’enthalpie transportée par les

fluctuations turbulentes :

G=pV" h" (2.26)
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Conclusion 2

Les équations RANS' peuvent étre résolues a conditions de pouvoir calculer

les termes turbulents : le scalaire k , le tenseur T_, le vecteur q,. La recherche

d’expressions pour les termes turbulents constitue le probleme de la modélisation de

la turbulence.

2.4 La modélisation par la viscosité turbulente

Les modeles de turbulence les plus couramment utilisés pour la modélisation des
écoulements dans les tuyeres, sont formulés dans le cadre de I’hypothése de Boussinesq et

font intervenir le concept de viscosité turbulente p, [142], [143].

Selon cette hypothése, le tenseur de Reynolds T, est exprimé par analogie avec le
tenseur des contraintes visqueuses, comme le produit du tenseur de déformation moyen et

d’une viscosité turbulente :

@]
<

7y = e |grad v + (grad V)t =2 (div V) 1| -2 kT (2.27)

2 . . . R
Le terme 3 k représente une pression dynamique turbulente. Il est associer a la

pression hydrostatique p pour former une pression modifiée ou effective :
_ _ 2
Per =P +3Pk (2.28)

De maniére analogue, le flux de chaleur turbulent q; est relié au gradient de

température moyenne par analogie a la loi de Fourier :
q; = — A grad (T) (2.29)

Ou A; est une conductivité thermique turbulente. Elle est reliée a la viscosité

turbulente par I’intermédiaire du nombre de Prandtl turbulent Pr; donné par :

Ht Cp
At

Pr, = (2.30)

Le nombre de Prandtl turbulent est supposé constant : Pry = 0.9 pour I’air.
L’expression de I’énergie totale en moyenne est modifiée par :

Ep=E+k (2.31)
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Les équations de Navier-Stokes moyennées en temps avec [’hypothése de Boussinesq

prennent la forme suivante :

( %(,5)+div(/ﬂ_7))=0

I 5(p7)+div(pVOT +p,T-1F) =T (2.32)
%(ﬁgef) + div (ﬁEef?; + ﬁef?; - T=?/) +q_)) =0

\

Dans le systéme ci-dessus, les deux termes 7t et q' représente le tenseur des
contraintes totales et le flux de chaleur total, somme des contributions laminaires et

turbulentes.les deux termes s’écrivent alors :

o= (u+u) [grad V + (grad V' — 2 (div V)| - 2 kT (2.33)
qt= - (5 - P“—;t) c,grdd (T) (2.34)

Conclusion 3

L’hypothése de Boussinesq permet de simplifier la modélisation de la

turbulence en la réduisant a la recherche d’une expression pour la_viscosité

turbulente u; .
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2.5 Le modéle a viscosité turbulente SST- Menter

La viscosité turbulente peut s’obtenir a partir d’une relation algébrique, d’une équation
de transport ou de plusieurs équations de transport [141]. Dans cette étude, on a utilisé le
modele a 2 équations de transport k- de Menter avec la correction SST (Shear Stress
transport) vu son efficacité et sa grande popularité dans les études numériques de calcul des

écoulements compressibles dans les tuyeres [86], [102], [112], [120], [144].

Le modele k—o de Menter [145 - 148] consiste en une combinaison du modele k—m de
Wilcox [149] et k-¢ de Launder-Sharma [150 -151] via une fonction de raccord de Menter F.
La fonction de Menter contribue a privilégier le modele de Wilcox, étant donné sa robustesse
dans la région interne des couches limites, dans les zones des écoulements soumis a de fort
gradient de pression adverse et dans les zones de décollement. D’autre part la fonction de
Menter permet de basculer progressivement vers le modéle k-& de maniére a profiter de sa

supériorité dans la zone de sillage.

La viscosité turbulente est évaluée, par analogie avec la viscosité moléculaire, comme
le produit d’une échelle de vitesse u et une échelle de longueur /, caractéristique de la

turbulence. Dans le modele k - o, la vitesse u est représentée par une grandeur relative a

1’énergie cinétique turbulente k, soit u ~ vk . Pour I’échelle de langueur /, elle est donnée en

fonction de la dissipation spécifique w: par [~ \/ZE .

La fonction de dissipation spécifique w est reliée a la dissipation de 1’énergie

cinétique turbulente € par la relation suivante :

(2.35)

avec  B*=0.09

La viscosité turbulente est calculée en fonction de 1’énergie cinétique turbulente k et

de la dissipation spécifique w par :

= pkjw 2.36
e = ax[L0F,/(a,0)] (2.36)
avec () lanorme du tenseur de vorticit¢ et a; = 0.31.
_ _ Lfow 0y
0 = /20;;Qy; (2.37), avec Q= . (axj axi> (2.38)
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La fonction F, permet d’éviter a la limitation SST de s’appliquer en dehors des

couches limites. Elle est donnée en fonction de la distance a la paroi y par :

vk 500 p1°
F, = tanh {(max [2 09y ﬁwy‘i] )} (2.39)

Le modele de Menter repose sur le transport de deux équations, une pour I’énergie

cinétique turbulente et une autre pour la dissipation spécifique :

% +div (5 ﬁ;) = div[(u + o) grdd (k)] + S (2.40)
"’5—5" +div (ﬁ w?;) = div[(u + o,u)grad (w)] + S, (2.41)

Les termes sources du modele S, S,, s’écrivent :

_Yp =02 POy — —
Sp = M_Pk —fpw*+2(1—-F Tgrad(k).grad(a)) (2.43)
t
avec P, laproduction de k [142] :
P, = 7t: grad(V) (2.44)

Les constantes du mode¢le s’obtiennent par pondération des constantes du modele de
Wilcox et de Launder-Sharma en utilisant la fonction de Menter F; :

Cste = F1Cster + (1 — F1)Cster (2.45)

Les constantes du modéle sont les suivantes :

2
0 =085 , 0,, =05 B =0.075 ,y1=%—% , k=041

Gy =1 , 04y =0856 , B, =0.0828, y, = lff - "%1 k= 0.41
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La fonction de raccord de Menter F) permet d’utiliser le modele de Wilcox k—o
dans la sous-couche visqueuse et la région logarithmique (F; =1) et basculer

progressivement vers le modéle k- a mesure qu’on s’approche de la zone de sillage (£ = 0).

Cette fonction s’écrit :

F, = tanh(arg?) (2.46)
avec arg,; = min[max(Ty, T,), T5] (2.47)
ou
500 py
T pwy?
Vk
Tz - "
Brwy
_ 4D 0,2k
T Dka)yz
— POwz == == .10)-20
ou Dy = max (— grad(k). grdd(w) ;10 (2.48)

Le terme T; intervient dans la sous-couche visqueuse, le terme T, , dans la zone

logarithmique et le terme T3, dans I’écoulement externe.

Conclusion 4

La viscosité turbulente u, est déterminée par le modéle de turbulence a deux

équations de transport k- de Menter avec la correction SST (Shear Stress

transport).
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2.6 Le modéle turbulent adopté en 2D axisymétrique

Dans les écoulements de tuyére axisymétrique, il est possible de restreindre le
domaine de calcul 3D en 2D axisymétrique. Dans ce cas, les équations de Navier-Stokes
FRANS seront écrites dans un systéme de coordonnées cylindriques (x, r, ), auquel on
associe le vecteur vitesse V (U, -, Ug). En négligeant les dérivées orthoradiales, le transport
des variables conservatives ( p , pt, , pi, , p E, 7Pk ,p w)s’exprime par rapport aux deux

coordonnées spatiales (x, r) de la maniere suivante :

O o)+ Loy +2Lapm) =0
ac P ox PV TG TP =

0Txx 4 10(rty)
ox r or

. a ,_ . _ 10 __
E(pvx ) + a(pvxvx + pef) + ;a(rpvxvr) =

aTxr 1 a(rTrr) pef - 799

10
(.Dvr) + (pvrvx) + __(rpvrvr + pef) =

r or T
e s e s aq YO
ot (.0 Eef) + [(pEef + pef)vx] + —a. [T(p Eef + pef)vr] - [Txxvx + TxrUr + Qx] + ;E [r(Terx + Trr Uy + Qr)]
SR 45 + (ke = o[+ 2 T 2 e 2 2
p P Vs PRV) =55 Pr, oxl " ror Pr,” or k
J _ J 10 0 U Uy 0w
S+ Gon) 1o pen) = - [wt 2 T 4 [ m S 4,
(2.49)
ou les ¢éléments du tenseur des contraintes de cisaillement sont donnés par :
= z(u+ut>(aﬂ—— div V) =20+ )Gl divD) 050
vy | 9% :
v =20+ ) (SE+2E) Too = 201 + 1) ()
Avec la divergence du champ de vitesse 1_7) :
AL L
divV = > T T (2.51)

2.7 Conclusion

Le modéle adopté dans cette étude, pour la modélisation des écoulements
compressibles turbulents dans les tuyéres supersoniques est le modéle FRANS
couplé avec le modéle SST Menter a deux équations de transport k—w. Le modéle

est écrit en coordonnées axisymétriques.
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Chapitre 3

Les codes utilisés

pour le calcul des écoulements compressibles

3.1 Présentation des codes

Dans le cadre de cette étude numérique plusieurs codes de calcul avec des différents
niveaux d’approximation sont utilisés pour la prédiction des écoulements compressibles

dans les tuyeres convergentes-divergentes. Ces codes sont :
» Code 1D Analytique

Ce premier code permet la simulation numérique des différents régimes de
fonctionnement des tuyéres supersoniques avec détection de la position de [’onde de choc

dans le divergent de la tuyere (Code réalisé) [162].
» Code 1D MacCormack.

Ce code est destiné a la résolution numérique de 1’écoulement Eulérien quasi-
unidimensionnel. IL est basé sur une approche différences fines. Pour la discrétisation des
équations, un schéma explicite de type MacCormack du second ordre est utilisé. La théorie
des caractéristiques est utilisée pour le traitement des conditions aux limites. Le caractére
hyperbolique du systeme différentiel des équations d’Euler est mis a profit pour rechercher
une solution stationnaire. Enfin, le code compare les résultats numériques obtenus avec la

solution analytique (Code réalisé) [163].
» Code Euler2D - LEFMN-CORIA

Ce code est réalisé¢ au laboratoire LFMN-CORIA. La méthode numérique du code est
basée sur une approche volumes finis en coordonnées généralisées. 1.’avancement en temps
et du type explicite de Runge-Kutta. Le traitement des flux convectifs est effectué en utilisant

le schéma TVD de Roe (Code maitrisé et améliore) [160-161].
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» Code de maillage 2D

Un code de maillage pour les tuyeres propulsives est réalisé en langage fortran. Le code
comprend des fonctions de controle permettant le raffinage du maillage dans les zones a

grande variation des propriétés de I’écoulement (col, paroi, onde de choc) (voir figure 3.1).

Col

/ Sortie

Entrée

Fig. 3.1 - Maillage pour la tuyeére du moteur Vulcain2.

» Code TURB2D - LFMN-CORIA

Le code TURB2D - LFMN-CORIA est un code paralléle. 11 est destiné a la résolution des
équations de Navier-Stokes compressibles, turbulents et instationnaires en 2D axisymétrique

(Code étudie, manipulé, amélioré et optimisé) [116], [120-122], [158-159].

» Projetd’'un code TURB3D (Code encours de réalisation)

Un code de maillage 3D pour les tuyéres et plusieurs subroutines 3D ont été

développés dans le carde de cette étude afin d’étendre la version actuelle 2D en un code 3D.

Dans ce qui suit, une description plus détaillée da la méthode numérique utilisée

dans les deux codes (EULER2D et TURB2D) est présentée.
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3.3 Code TURB2D - LFMN-CORIA
3.3.1 Forme numérique des équations du code

Pour un écoulement 2D axisymétrique compressible et une modélisation de type k-,
le systéme d’équations de I’écoulement peut se mettre sous la forme numérique commune et

compacte suivante :

] ] 19 ] 19

5015 F(O) +--G(h) = —F,(d) +-=-G,(9) + 5(9) (3.29)
ou x, r sont les deux directions d’espace et t la variable temporelle.

Le vecteur inconnu ¢ des variables conservatives a pour forme :

P (3.30)

Py ;
o~ _ xx
pvxijf -I: ef Tor
F = e pvrv_x - , E, = ToxUx + Tar Up + G (3.31)
(PEes + Per )V (o422
p_kﬁx Pry’ 0x
H WP My 0
p WUy (u+ pro) ox w

Pour les vecteurs des flux eulérien et visqueux G et G, dans la direction r on a :

. 0
rpvy TTyr
PUxVUx T Def Ty
G = _rpj]xvr_ ’ Gv — T(fxrﬁx + frrﬁr + (77‘) (332)
TPV Uy + Der r(u+ ﬁ) 9
rp kﬁr H Pry” or
rp Wb Hiy 2
p r UChy Pry” Or @

Pour le terme source :
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0
0
~ (Pes — To0)
S=|rrer oo (3.33)
0
Sk
Sw
ou
e les ¢léments du tenseur des contraintes de cisaillement sont donnés par :
=2+ u)CGE-F div V) T =2+ p)GE -3 div D)
avx o5, (3.34)
= 2(u+ut)( ax) Tgo = 2(u+ut)(7)
e ladivergence la divergence du champ de vitesse I:/) :
AL
divV = & T T (3.35)
e Les flux de chaleurs :
Go— (B g P08 5= (Lt K08
Ax =Y (Pr + Prt) ox ’ a@r =Y (Pr + Prt) or (3'36)
e Les termes sources du modele S, S,, s’écrivent :

So= 2P, — ppw? +2(1 — F) P2 grad(k). grad(w) (3.39)

Le terme de production de ’énergie cinétique turbulente a pour expression :

_ 2
b2 (%——d V) +(%—§divv) +(7——dwv) + _gﬁkdm:/,

I(2y %)2
2\0r ox

(3.39)

e La pression effective et I’énergie totale effective sont :
Per =P+3Pk (3.40)
Ep=€+-V2+k ou &=c,T (3.50)
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3.3.2 Méthode numérique utilisée dans le code

Le code TURB2D - LFMN-CORIA est un code tres performant. C’est un code paralléle
basé sur les techniques multi-domaines. 11 est destiné a la résolution des équations de Navier-
Stokes compressibles et instationnaires en 2D et 2D axisymétrique. La turbulence est
modélisée par une approche statistique en coordonnées généralisées en utilisant le modéle
SST Menter a deux équations de transport. Le systéeme d’équations régissant cet écoulement
est résolu a I’aide de la méthode des volumes finis en maillage structuré. L’ intégration en
temps est réalisée par le schéma numérique totalement implicite de type predicteur-
correcteur de Mac-Cormack. Alors que Les flux convectifs sont discrétisés grace au
schéma de Steger-Warming. Les flux visqueux sont discrétis€és par un schéma centré du

second ordre [120-122], [116].

3.4 Conclusion

A T’heure actuelle, il existe des codes industriels trés performants et trés sophistiqués
permettant la prédiction des écoulements des fluides (CFX, FLUENT, CFD-FASTRAN, ...).
La réalisation de ces codes n’est pas une tache facile, elle demande un travail de groupe et des
améliorations continues pendant plusieurs années. Malgré la puissance et 1’efficacité de ces
logiciels, ils resteront des codes semi ouvert, si on choisit d’étre des simples consommateurs

de la technologie des autres.

Ces logiciels doivent étre trés bien maitrisés. En plus de cette maitrise, la meilleure
facon d’acquérir ces nouvelles techniques numériques est la réalisation de nos propres
programmes. 1l faut donc commencer par la réalisation de sous programmes ou procédures
qui sont la base de tout programme ou logiciel. Une petite erreur dans une seule procédure

provoque une divergence totale des résultats, ainsi que la perte des efforts de plusieurs années.

La réalisation d’une procédure qui marche a cent pour cent est un grand acquis. La

réunion de I’ensemble de ces procédures permet I’élaboration d’un logiciel.

En conséquence, la maitrise des différents codes présentés dans ce chapitre a apis un

temps considérable et a nécessité des efforts trés colossale.

Cette partie de I’étude représente

la partie non_apparente del ’iceberg numérique et informatique.
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Chapitre 4

Résultats et interprétations

4.1 Simulation numérique de I’écoulement supersonique adapté
dans la tuyére du moteur-fusée Vulcain2

Cette premicre partie des résultats porte sur la simulation numérique de I’écoulement
supersonique adapté dans la tuyére du moteur-fusée Vulcain2 du lanceur Européen Ariane5.
Elle vise a déterminer les paramétres de I’écoulement Eulérien supersonique dans la tuyere
convergente divergente du moteur en utilisant le code EULER2D. La méthode numérique
utilisée pour la résolution de 1’écoulement est basée sur une approche volumes finis en
coordonnées généralisées. L’intégration du systeme pour les équations de conservation
d’Euler s’effectue sur un volume élémentaire quadrilatére. Dans cette étude le traitement des
flux convectifs est effectué en utilisant la méthode de Roe. Pour la discrétisation temporelle

des équations, un schéma explicite de type Runge-Kutta du second ordre est utilisé.

4.1.1 Données du probléme
On considére la tuyére du moteur
Vulcain2 d’Ariane5 (Voir figure 4.1).

Les conditions génératrices régnant

dans la chambre de combustion sont :
Po=115bar, To=3655K.

Les gaz de combustion (Hydrogene
liquide + Oxygene liquide) seront assimilés a

un gaz parfait de constante
ooz = 519.23 [J/Kg K],

avec un coefficient de détente

isentropique Y = 1.2 (voir Annexe 3).
Fig. 4.1 - Les essais du moteur vulcain2
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» Données du Constructeur 'iﬁ”"\ Snecma

il
[

\_, I” Groupe SAFRAN

*» Poussée dans le vide (kN) 1 340
= Impulsion spécifigque (s) 431
= Pression de combustion (bar) 115
= Ergols LOX- LH2
= Débit d’ergols (ka/s) 320
* Rapport de mélange 6,10
= Vitesse de rotation TP (tr/min) LOX: 12 300 - LH2 : 35 800
* Puissance turbines (kW) LOX :5-LH2: 14
= Hauteur {m) 3,45
= Diamétre sortie tuyére (im) 2.10
* Masse du moteur (kqg) 2 100

Tableau 4.1- Les caractéristiques du moteur Vulcain2.

Calcul de la vitesse d’éjection des gaz (Constructeur)

, 3
V=F0rcedep0ussee _ 1340 10 _ 4188 m/s
Debit d'érgole 320

4.1.2 Profil de la tuyere Vulcain

Le profil de la tuyere Vulcain est connu. Sa géométrie est schématisée par la figure
(4.2). La longueur L de la tuyere est de 3.4649 m. La section au col S.o est de 0.0599 m?
(un rayon R de 0.013812 m) et un rayon de sortie Re de 1.05 m . Le rapport de section
Se/Scol est de 60.

Profil des courbes :

_ Segment de droite (ab)

Arc de cercle (bc) e

" :
~ i
o
o~
1" 3l
& “i
- s mm s @ - lﬂl-‘._:’_-_-_.-.-.-.-’_.-»
: X
‘C_

- Xe = 3023.6 mm

\A

Fig. 4.2 - Schéma de la géométrie de la tuyere Vulcain.
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4.1.3 Domaine de calcul et conditions aux limites

En profitant de la symétrie de I’écoulement par rapport a I’axe de la tuyere, le

domaine de calcul est réduis a une demie tuyeére délimité par les frontiéres suivantes (voir

figure 4.3):
Paroi de la tuyére

Line condition de non-
- - glizsemsnt 2stimpossa
Entree 5ub5?n1que {&coulement Eulénen.

Il faut mpose deux

conditions aux imites qui rl ;
Sortie

=sontls pression etls ;
temperature generatices __________...-——"""#; AE upe r5un|:i;§
gl (£ me s
suxl =nests
115 bar e

3655 K (exirapolation)

Po
To

—_—

e

Fluide : gaz de combustion

r= 51923 [J(kg K)]
¥= 12

Axe de symeirie
une condition de

zymetne estapplquas

Fig. 4.3 - Domaine de calcul et conditions aux limites.

» une entrée représentée par un segment de droit vertical, ou I’écoulement est subsonique.
Il faut imposer deux conditions aux limites qui sont la pression et la température
génératrices.

» une fronticére inférieure constituée d’un axe de symétrie horizontal, ou une condition
de symétrie est appliquée.

» une sortie représentée par un segment de droit vertical, ou I’écoulement est
supersonique. Aucune condition aux limites n’est a imposer (extrapolation).

» une frontiére supéricure constituée par la paroi de la tuyére. Une condition de non-

glissement est imposée.
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4.1.4 Maillage

» Etude de la sensibilité du maillage

Cinq grilles de maillage sont utilisées pour étudier 1I’indépendance des résultats du

maillage. Ces maillages sont raffinés dans la région du col et prés de la paroi (les régions ou

les propriétés locales de 1’écoulement varient rapidement). Pour le quatrieme et cinquiéme

maillages les profils du nombre de mach axial et de la pression axiale sont confondus. Ainsi le

quatriéme maillage est retenu pour la modélisation de I’écoulement.

» Maillage retenu

Le maillage retenu pour les calculs, comprend (voir figure 4.4) :

301 points selon la direction x
et
61 points dans la direction y.

Col

Entrée

Fig. 4.4 - Maillage 301 points en x et 61 points en y.

Sortie
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4.1.5 Les résultats obtenus par le code EULER2D

Le code de calcul EULER2D est utilisé pour le calcul du régime supersonique adapté

dans la tuyére du moteur Vulcain2.

La figure 4.5 montre la distribution du nombre de Mach dans la tuyére. Dans le
convergent I’écoulement est subsonique (Mach < 1). L’écoulement dans le col est
transsonique (8 < Mach < 1.2). Dans le divergent 1’écoulement devient supersonique et atteint

une valeur maximal égale a 3.33 a la sortie de la tuyere. Ainsi le profil convergent-divergent

de la tuyére permet d’accélérer les gaz d’une vitesse subsonique a une vitesse

supersonique.

3.9

Mach

3.30
3.20
3.00
2.80
2.60
2.40
2.20
2.00
1.80
1.60
1.40
1.20
| 1.00
0.80
0.60
0.40

Y [m]
n

0.5

P2
IIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIII

IIII1IIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIII-I.I.IIIIIIIII

5 0 05 1 15 2 25 3 35
X [m]

cb.l_l 1 IG

Fig. 4.5 - Distribution du nombre de Mach.
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La figure 4.6 représente les lignes de courant du champs de vitesse pour 1’écoulement
supersonique adapté. L’écoulement de fluide suit le profil de la tuyére. A la paroi la vitesse

n’est pas nulle pour I’écoulement Eulérien.

o
IIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIII

_15 IIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIII

1 -05 0 05 1 1:5 2 25 3 3.5
X [m]

Fig. 4.6 - Lignes de courant du champ de vitesse dans la tuyere.

La figure 4.7 montre la condition de glissement qui consiste a écrire que le vecteur
vitesse est tangent a la paroi. La méme condition s’applique sur 1’axe de la tuyere pour le

vecteur vitesse. La vitesse maximale du jet de gaz obtenu par le code est égale a 4215[m/s].

25~ == = . ;
= e T Vitesse [m/s]
¥ === =
2 = e~
g =SS
- \.‘\\::: 4215
15 \%‘\\\:\ 4000
B ﬁ%% = 3800
& \‘\.‘ 3600
1B ‘\‘q\\\ —| 3400
- =~ — 3200
- F o — 3000
Eosk — 2800
- —1 2600
S — 2400
ok — 2200
E — 2000
H —1 1800
- — 1600
05 1400
- i1zuo
B 1000
e 800
-] R I PN U ST DTN PN DI P
1 05 0 0.5 1 15 2 25 3 35

X [m]

Fig. 4.7 - Direction des vecteurs vitesses avec condition de glissement a la paroi.
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Dans la tuyere convergente-divergente les gaz subissent une grande opération de
détente pour transformer I’énergie thermique et 1’énergie de pression des gaz en énergie
cinétique. La figure 4.8 montre la chute de la pression statique dans la tuyere vulcain2. Les
gaz se détendent de la pression 115 bar dans la chambre de combustion a la pression 1.28 bar

a la sortie de la tuyere.

Pression en bar

23

115
100
95
90
85
80
75
70
B9
60
55
20
45
40
35
30
25
20
15
10
5
2
1

0.5

Y [m]

0.5

_15 IIIIIllil]IIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIIII:I.I.rI.IIIIIII

41 05 0 05 1 15 2 25 3 35
X [m]

Fig. 4.8 - Distribution de la pression statique en bar.

4.1.6 Validation des résultats

e La vitesse maximale du jet des gaz obtenue par le code : 4215 [m/s].
e La vitesse donnée par le constructeur : 4188 [m/s].
e L’erreur relative : : 0.65 %

Les résultats obtenus par le code 2D sont en bon accord avec les données techniques

du constructeur Snecma (dans le cas de I’écoulement dans le vide : sans onde de choc).
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4.2 Calcul des différents régimes d’écoulement dans la tuyére
du moteur-fusée Vulcain2
Afin de diminuer le temps de calcul du code 2D, un code Analytique 1D est réalisé
pour initialiser les variables bidimensionnels du code 2D pour les différents régimes
d’écoulement . En plus d’un grand gain de temps, ce code 1D permet de capturer la position
de l’onde de choc en fonction du nombre de rapport de pression. Ce code comprend

plusieurs fonctions et procédures [162].

» Procédure Maillage 1D

En choisissant une valeur pour la donnée NX, la procédure maillage découpe la tuyere
en NX tranches égales et paralléles. Cette procédure introduit la section du col, et détermine
son indice de position (Icol). Si une onde de choc existe dans la tuyére, la procédure ajoute au
vecteur position des sections de controle deux autres positions de controles. Une position
pour I’état amont et une position pour I’état aval. La procédure détermine automatiquement

I’indice de position de 1’onde de choc (Icho).

» Procédure Visualisation_Profil_Maillage

La procédure Visualisation Profil Maillage permet de visualiser le travail réalisé

par la procédure Maillage.

Pour NX = 50, Xchoc =1.24 m la procédure permet d’avoir le résultat présenté dans la

figure (4.9).

Profil de la tuyére Vulcain et maillage

sl L= 134649 m : NX = 5043 (Cal + Choc: Amont+ Aval ) =53 |
| Xeol= 104413 m : Icol=8
Xchoc= 1.24 m 2 Ichoc%ZO
o OBl e S A A i
: A
> " 1 1 1 1 1
0.5 PTG U
AT
0.25- e d RRREEE B
i A R
AT O O O O A
[/ E— .ll 'I‘!-!.!I{ll'l-l.l‘.ll 3
i Col . Onde de choc | | _ | |
i i a : i i | i i
-0.25 0.25 0.75 1.25 1.75 2.25 2.75 3.25 3.75
X [m]

Fig. 4.9 - Profil et Maillage (NX =50, Xchoc = 1.24 m).
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La figure (4.10) présente I’évolution de la pression pour les différents régimes

d’écoulement de la tuyére Vulcain.

Régimes d'écoulement dans la tuyére Vulcain

Fluide au repos

== Ecoulement subsonique
| === Ecoulement sonique adapté

=== Ecoulement supersonique adapté :
| === Ecoulement sonique non adapté Xchoc=0.7m | |
_| === Ecoulement sonique non adapté Xchoc=1 m |  :
=== Ecoulement sonique non adapté Xchoc =1.5m

P/PO

i i i i i
0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2 1.4 1.6 1.8 2
Distance de la tuyére : X [m]

Fig. 4.10 - Evolution de la pression pour différents régimes d’écoulement.

L’évolution du nombre de Mach pour les différents régimes d’écoulement dans de la

tuyere Vulcain2 est représentée dans la figure (4.11).

Evolution du nombre de Mach

5
4
3
= Fluide aurepos
8 I Ecoulement subsonique
= |
2 t super e |
1

Ecoulamam sonique non adapté Xchoc = 0.Tm
E:oulement sonique non adapté Xchoc=1 m

— Ecoulament sonique adapte
u—
- iue non adapté Xchoc =1.5 m

0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 35
Distance de la tuyére : X [m]

Fig. 4.11- Evolution du nombre de Mach pour différents régimes d’écoulement.
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Le programme permet de tracer 1’évolution des différentes caractéristiques de
I’écoulement pour une position choisie de I’onde de choc. Exemple : pour Xchoc =0.75 m, on

obtient les résultats représentés par la figure (4.12).

Evolution de la pression Evolution de la température
: : R : 1.1 :
1L
0.9
£ Bog
. =
0.7+ e V1Y [
0B i ©nde dechoc  Xchie =0.75 i
0.5 :
[} 0.5 1 1.5
Evolution de la masse volumque Evolution du nombre de Mach
....... 4
2 \i Onde de choci: Xehoc =075 e e e
= Unde de chog : Xchoco =0.75
\ = IS SO N — R -
0 0.5 1 [} 1 2 3
Distance de la tuyére : X [m] Distance de latuyére : X [m]

Fig. 4.12 - Caractéristiques de I’écoulement pour une onde de choc en x = 0.75 m.

Le programme permet aussi de détecter la position de I’onde de choc dans le

divergent en fonction de la pression aval.

Exemple : pour Pa =25 bar, on obtient Xchoc =0.82733 ( voir figure :4.13).

Evolution de la pression pour Paval = 25 bar

12}t : : | | |

PPosition de I'onde de choc |
1 0.2} ; ; ;

\ A8 [ B 2k bar
0.8 4 ¥ ¥ 4

i Xchoe = 0.82733

0.6 \\ 0.05.-: SR
\ Zoom ;
; Pa =25 har

0.2 ’ — __________
Onde de choc i

P/PO

0 i i
0.4 0.826 0.827 0.828 0.820 0.83

| Xchoc= | 0.82733 m| : PIP0=0.21739, Pa= 25bar | ' '

i
0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5
Distance de la tuyeére : X [m]

Fig. 4.13 - Détermination de la position de I’onde de choc
pour une pression aval Pa =25 bar.
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Enfin, les figures (4.14) et (4.15) présentent la distribution par tranche de la pression et

du nombre de mach dans une demie tuyere pour la pression aval Pa = 25 bar.

Champ de pression statique adimensionnelle P/PO
125 : ! ! ) j )
i+ -
075 =
=
L 03 4
[y
0.25 i
0~ -
I I I 1 I I I
V5 0.25 0.75 1.25 175 2.25 2.75 325 375

Distance de la tuyére : X [m]

Fig. 4.14 - Champs de pression dans la tuyére (Onde de choc).

Champ du Mach

U . - - N SO O A

|~ bnde de choce

T S e aen B et S S s 1 Mach
1] 3
=
2.5
Fh b B
2
0.5 il s
1
ol s
-0.25 0.75 1.25 1.75 2,25 2,75 3.25

Distance de la tuyére : X [m]

Fig. 4.15 - Champs du nombre de Mach dans la tuyére (Onde de choc).
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4.3 Calcul de I’écoulement turbulent dans la tuyére LEA-TIC

4.3.1 Présentation de la tuyére étudiée

La deuxiéme tuyére considérée est la tuyere LEA-TIC. Elle est réalisée au laboratoire
d’études Aérodynamiques de Poitiers en France (LEA). C’est une tuyere propulsive

supersonique a échelle réduite et a contour idéal tronqué (TIC) (figure 4.16) [107],[110].

Fig. 4.16 - Tuyere TIC - Montage Expérimental LEA de Poitier.

Le profil de la tuyere est présenté dans la figure (4.17), ses propriétés géométriques

sont données dans le tableau (4.2).

Y[m]

[Rlg

0.05

0.05

-0.1i

X[m]
Fig.4.17 - Profil de la tuyere LEA-TIC.
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4.3.2 Données de I’écoulement supersonique étudié

On considére les données de I'une des expériences de 1'écoulement supersonique
réalisée sur la tuyere LET-TIC. La tuyére est alimentée par un réservoir contenant de I’air

refroidi et comprimé au conditions génératrices :
P.=34.7bar, T.=270K =-3°C

L’air traverse la tuyere, s’accélére le long de celle-ci et s’éjecte a gande vitesse au

conditions ambiantes :
P,=1bar ,T,= 288K (15°C)

Dans les conditions de I’expérience (pression et température) I’air peut étre assimilé a

un gaz parfait de constante Tgn, = 287 j/kg.k avec un coefficient de détente

isentropique Y = 1.4.

Les données de I’expérience sont schématisées dans la figure 4.19.

Fluide : I'air
| —
Entrée Sortie
Pc =34.7 bar P,=1bar ,
Tc=270K T,= 288K
=- 3 °C = 15 OC

Fig. 4.19 - Données de I’expérience dans la tuyere LEA-TIC.
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4.3.3 Domaine, conditions aux limites et Maillage
» Domaine de calcul

Le domaine d’intégration de la présente étude numérique est constitu¢ comme le
montre la figure 4.20 de deux domaines distincts qui sont la tuyére et le jet. Les dimensions

du jet sont choisi en fonction du rayon de sortie de la tuyere.

R, =0.089901m _
R.=0.075m

SikEkiEm 0320791 m

Tuyere

Jet

Fig. 4.20 - Domaine de calcul.
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> Frontiéres et conditions aux limites

Les conditions aux limites sont représentées sur la figure 4.21. L'écoulement a /'entrée
de la tuyere est subsonique. Les conditions aux limites déduites par le calcul 1D a I’entrée (Pc

=34.7 bar, Tc =288 K, P = 34.696 bar ) sont imposées [165].

A la sortie (frontiere > 4), la pression statique Pa est supposée constante ( les

conditions ambiantes génératrices) .

Aux parois solides (paroi de la tuyére et la paroi verticale > 2 du jet), la condition de

non-glissement est imposée. Ces parois solides sont considérées adiabatiques.

La frontiére ) 3 correspond a une entrée lointaine a faible vitesse. Pour cette raison, le
fluide rentrant subi une évolution isentropique de puis les conditions ambiantes, choisies
comme génératrices pour cette aspiration. Le long de cette frontiere, les vitesses sont
extrapolées et les conditions de température statique et de pression statique sont calculées en

fonction des conditions génératrices et des vitesses (figure 4.21) .

Sur l'axe de tuyére, 1a condition de symétrie est impsopée.

Entrée lointaine a faible vitesse

* (Z3)

E)
Parois Adiabatiques

|

EE, ) \\

Pression imposée
— —

(1)

Entrée Subsonique ‘

Axede Symétrie

Fig.4.21 - Les conditions aux limites.



Chapitre 4 Résultats et interprétations 75

» Maillage

La figure 4.22 représente le maillage utilisé pour le calcul numérique. Il est composé

de deux blocs :

e le bloc demi-tuyere en rouge qui est composé de deux parties. Un premier maillage
raffiné prés de la paroi pour prendre en compte la couche limite et I’autre avec un
pas constant prés de I’axe de la tuyére. Le maillage de la demie tuyeére comprend
536 points selon la direction x et 80 points dans la direction y.

e lebloc extérieur en vert qui est composé de 157 * 194 point. Il est raffiné a la sortie

de la tuyere et relaché en aval.

Le raccord des domaines de maillage se fait par une continuité¢ de maillage a chaque

intersection.

05

Y [m]

i I | ] I | | I | I ] |

1
X [m]

Fig. 4.22 - Maillage de la demi-tuyere et du milieu extérieur.
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4.3.4 Calcul du régime supersonique adapté

Avant de présenter les résultats et la topologie de 1’écoulement en régime de
surdétente de 1’expérience, il est préférable d’avoir une vision sur les résultats de calul du

régime supersonique adapté.

Les différents champs des propriétés caractéristiques de 1’écoulement du fluide dans
la tuyére LEA-TIC pour le régime supersonique adapté sont présentés dans les figures 4.23-
4.28. Les valeurs numériques des différents champs permettent de prédire la topologie de ce
régime d’écoulement et d’avoir un ordre de grandeur des différentes propriétés moyennes

de 1’écoulement.

Les lignes de courant montrent la continuité et la simplicité de de 1’écoulement le
long de la tuyere. A la sortie de la tuyere, 1’écoulement est presque quasi-uniforme (voir

Figure 4.23).

La figure (4.24) montre la distribution du champ de vitesse dans la tuyére.
L’ecoulement est accélere le long de la tuyére. Il passe par une vitesse faible a I’entrée du
convergent a une vitesse sonique au col puis a une vitesse supersonique a la sortie du

divergent ou il atteint une vitesse maximale égale a 675 m/s.

La figure (4.25) montre la distribution du nombre de Mach dans la tuyere. Dans le
convergent I’écoulement est subsonique (Mach < 1), il devient transsonique (0.8 < Mach <
1.2) dans le col et supersonique dans le divergent. Le nombre de Mach atteint une valeur

maximale de 5.24 a la sortie de la tuyere.

0.15

0.1

g
e
0.05

X(m)

Fig. 4.23 - Les lignes de courant pour le régime supersonique adapté.
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0.15
Vitesse V (x, y) [m/s]

BN [ ([T T[T

III:|||[I

30 100 150 200 250 300 350 400 450 500 550 600 650 668 675

0 005 01 015 02 025 03
X(m)

Fig. 4.24 - Distribution de la vitesse le long de la tuyere.

0.3 Nombre de Mach

0.25

01 0.15

X(m)

0.2 0.25 0.3

Fig. 4.25 - Les lignes Iso-Mach.
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A l'entrée de la tuyére, la masse volumique est maximale sa valeur est 44.78 kg/m3.
Elle diminue progressivement jusqu'a une valeur minimale de 0.44 kg/m3 a la sortie. De

méme la température diminue le long de la tuyere (détente des gaz) (figures 4.26 - 4.27).

013 La masse volumique p (x,y) [kg/m’]
| BN T e
;é, 0.1 ,_- 029044052085165 &5 10 15 20 25 30 3H 40

0.05

0.87
2 /:
~" T3 0.81

VAR RO |

0O 005 01 015 02 025 03
X(m)

Fig.4.26 - Distribution de la masse volumique.

0.15 Température 7T (x, y) en K
BN [ [ T T 7717 .
0.1 43 48 60 80 100 120 140 160 180 200 220 240 260

0.05 0.1 0.13 0.2 0.25 0.3
X(m)

Fig.4.27 - Distribution de la température statique.
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Dans la tuyere convergente-divergente, les gaz subissent une grande transformation
de détente pour convertir 1’énergie thermique et I’énergie de pression des gaz en €nergie
cinétique. La figure 4.28 montre la chute de la pression statique dans la tuyere LEA-TIC. Les
gaz se détendent de la pression 34.7 bars dans la chambre a la pression 0.049 bars a la sortie
de la tuyere. La figure 4.29 montre le profil de la pression statique axiale pour la tuyére LEA-
TIC complétement amorcée fonctionnant en régime supersonique adapté. La figure 4.30
représente 1’évolution de la pression statique sur la paroi de la tuye€re. On remarque un bon

accord entre les résultats de calcul et les valeurs expérimentales.

0.15 |-
[ Pression statique p (x, y) en bar
s Y ([ 7T T T T T T 17777 T
i 01 ._- BOM GD5 RS 01 Bedm oz o4 B OB W N W OCHE R AR N.HE N ¥ DN
&
-

0 - 0.05 0.1 0.15 02 0.25 03
X(m)

Fig.4.28 - Distribution de la pression statique en bar.
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Fig.4.29 - Distribution de la pression statique Fig.4.30 - évolution de la pression pariétale.

Conclusion 1

Les phénomeénes physiques rencontrés dans le régime de détente sont simples. On

remarque un bon accord entre le calcul numérique et expérimental.
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4.3.5 Calcul du régime de Surdétente pour NRP =34.7

La figure 4.31- a montre la topologie numérique obtenuée de 1’écoulement pour un
rapport de pression Pc / Pa =34.7. Ces résultats numériques sont comparés qualitativement
avec limage strioscopique (4.31-b) d’une expériance réalisée a ’ONERA par Philipe Reijasse
[91]. Ces résultats numériques et expérimentales quasi semblables qualitativement,

renferment plusieurs phénomeénes physiques qui sont détectés et décomposés comme suite.

Mach: 05 1 16 2 256 3 356 4 445 &

0.2

0.1

y [m]

-0.1

-0.2

0 01 0.2 03 04
x [m]

a - Simulation numérique de I’écoulement surdétendu.

b — Image strioscopique (ONRERA) [91].

Fig. 4.31 - Organisation de I’écoulement en régime de surdétente.
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» Le jet supersonique

La figure 4.32 montre la distribution du nombre de Mach dans la premiére partie de
la tuyére localis¢ a x < 0.135 m. On remarque que dans cette partie, 1’écoulement est
indépendant des conditions ambiantes a la sortie (Pa = lbar). L’information d’une pression
extérieure trés grande par rapport a la pression locale (Px = 0.04694 bar en x = 0.135m) n’est
pas encore ressenti par I’écoulement. Dans cette partie I’écoulement moyen global est
gouverné par le Théoréme d’Hugoniot. Les caractéristiques de I’écoulement dépendent
premicrement du régime de 1’écoulement (nombre de Mach) puis des changements de
sections de la tuyere (le profil de la tuyere). A I’entrée du convergent la vitesse moyenne est
faible (u = 4.374 m/s, Mach = 0.01328) donc le régime et subsonique (Mach < 1). Pour ce
régime subsonique, la dimunition de la section produit une augmentation de vitesse et une
dimunition de la pression. Ainsi I’écoulement est accéléré et détendu dans le convergent de la
tuyeére. Au col I’écoulement devient transsonique (0.8 < Mach < 1.2). Dong, le col est amorcé
et ’écoulement a I’entrée du divergent est supersonique. Pour ce régime supersonique, cette
fois ¢’est ’augmentation de la section qui produit I’augmentation de vitesse et la dimunition
de la pression. Par conséquent , 1’écoulement continue son accélération et sa détente dans
cette premicre partie de la tuyere . Les caractéristiques moyennes de 1’écoulement pres de

I’axe en x =0.135 sont : Mach =5.27 ,u=678.4 m/s et P = 0.04694 bar.

En conclusion, dans cette premicre partie de la tuyere, 1’écoulement est indépendant
des propriétés du milieu extérieur. Le profil convergent-divergent de la tuyére permet

d’accélérer les gaz d’une vitesse subsonique a une vitesse supersonique.

0.05 =

B Mach: 05 1 15 2 25 3 356 4 45 %

0.05 0.1
X

Fig.4.32 : Jet supersonique.
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» Le disque de Mach

Dans le petit I’interval centré en x = 0.2 m pres de I’axe de la tuyére , I’informatin de
la pression extérieure élevée est détectée brusquement par le fluide qui est fortement accéléré
et détedu. Ce dernier réagit instantanément a I’information pour s’adapter a cette pression
exterieure. Par conséquent, 1’écoulement subit des variations trés grandes et trés rapides de
ces caractéristiques sur une distance tres aible de telle sorte que dans cette petite distance, il
apparait une discontinuté dans I’écoulement entre un état amont supersonique et un état aval
subsonique. Cette discontinuité est appelée onde choc droite ou Disque de Mach (voir figure
4.33-a). La figure 4.33- b présente 1’évolution du nombre de Mach le long de 1’axe de la
tuyere. On remarque bien I’onde de choc positionnée presque en x = 0.2 m dans le divergent
ou le nombre de mach atteint une valeur max égale a: Mach max = 5.41 puis chute

directement a une valeur subsonique de 0.563. L’écoulement est décéléré brusquement.

Pour ce choc le rapport de la pression aval ( Pay, = 0.549 bar) a la pression amont
(Pamont = 0.0405 bar ) est de I’ordre de 13.55 fois plus grand. La vitesse aval ( Uaya = 195.7

m/s) est environ 3.5 fois plus faible que la vitesse amont(Uymont = 679.8 m/s).

En conclusion, I’écoulement ne peut pas se détendre dans tout le divergent de la
tuyere et se comprime a travers un choc droit a cause de la contre pression qui est trop ¢levée.

Ce choc normal est appelé disque de Mach.

Disque de Mach = Onde de choc

Mach

=
0T 0 0f 02 03

a - Disque de Mach b - L’évolution du nombre de Mach
le long de I’axe de la tuyere

0.2
X Iml

Fig.4.33 - L’onde de choc et I’évolution du nombre de Mach

0.4



Chapitre 4 Résultats et interprétations 83
® L ]

» 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 figures 4.34 et 4.35).

0.05f

Fig.4.34 - Le choc oblique de décollement et déviation de 1’écoulement.

T f

écollement

0053 F
-0.0535 k=
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-0.0545 =

-0.055 |-

-0.0555 |

01365 0.137 0.1375 0.138 0.1385 0.139 0.1395 0.14
X

Fig. 4.35 - Décollement de la couche limite.
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» Contrainte pariétale et point de décollement

Le point du décollement est situ¢ numériquement en x = 0.1365 m ou la contrainte
tangentielle a la paroi T, = 0. A partir de ce point jusqu'a la sortie de la tuyere la contrainte

pariétale est faible et inferieure a zéro t,, < 0 (voir figure 4.36).

2000
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1500
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Fig. 4.36 - Contrainte pariétale et point de décollement.
» L’écoulement de retour

Lorsque le jet supersonique décolle de la paroi de tuyere, il s’organise un écoulement
de recirculation du fluide externe qui vient remplir la région de la tuyére apres le point de
décollement. Ainsi le fluide du milieu externe est aspiré a I'intérieur de la tuyére sous 1’effet

d’entrainement puis évacué a I’extérieur (voir figure 4.37).

Fig. 4.37 - L’écoulement de retour.
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> Interaction d’ondes de choc

Le choc incident se réfléchit sur I’axe de la tuyére de fagon singuliére en formant un
choc normal a I’axe appelé disque de Mach. Ainsi apparait un poeint 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 4.38). La ligne verte
présente la région sonique ou le nombre de Mach est égale a 1. Cette ligne délimite les

régions subsoniques des régions supersoniques.

Le point triple

Mach: 056 1 158 2 256 3 36 4 45 45

>0.02

0,04

.06

] PR it EEE TN 1
016 018 02 0.22
X

0.24 026

Fig. 4.38 - Interaction d’onde de choc.
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>  Pression pariétale

La figure 4.39 montre 1’évolution de la pression pariétale normalisée par la pression

chambre le long de la tuyére. La pression pariétale diminue progressivement le long de la

tuyére jusqu’a la position du point de décollement. Le choc de décollement provoque une

croissance rapide de la pression pariétale, ensuite elle s’infléchit et atteint un niveau

relativement constant proche de la pression ambiante. Pour la consistance des résultats

obtenus, on remarque une bonne correspondance entre les valeurs expérimentales et les

valeurs calculées.

0.06

0.04

Pw/Pc

0.02

Fig. 4.39 - Distribution de la pression pariétale le long de la tuyere.

Calcul PFPo/Pa= 37.4

® LER-EXp
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» Récapitulatif

La figure 4.40 montre le comportement global de I’écoulement en régime de

surdétente pour un rapport de pression Pc / Pa =34.7.
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Fig.4.40 - Organisation de 1’écoulement en régime de surdétente.

Conclusion 2

Dans le régime de surdétente, on constate la coexistence de plusieurs phénoménes
physiques. Le maillage et le modéle de turbulence utilisés ont pu prédire fidélement ces

phénoménes physiques
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Conclusion et perspectives

Cette thése de doctorat constitue une initiation a I’analyse physique et a la simulation
numérique des écoulements compressibles dans les tuyeres propulsives supersoniques. Elle vise a
découvrir les difficultés réelles rencontrées dans ce domaine ainsi que les outils performants

permettant de les résoudre.

L’¢étude montre premie¢rement la complexité et la diversit¢ des phénomenes physiques
rencontrés dans les tuyeres propulsives : jet supersonique, ondes de choc, décollement de la
couche limite, 1’écoulement de retour, interaction des ondes de choc et interaction choc couche
limite. Pour maitriser cette interaction physique, il faut faire un découplage des phénomenes. Puis
d’¢étudier et de maitriser chaque phénomeéne individuellement. Il faut arriver a comprendre d’une

facon simple le comportement de 1’écoulement dans les différentes situations pratiques possibles.

La deuxieéme partie de cette étude est consacrée a la modélisation de la turbulence qui est
I’¢élément déterminant d’une description correcte du décollement interne et des diverses
interactions (Choc-couche limite, choc-choc). Malgré la puissance des calculateurs, I’approche
DNS (Direct Numerical Simulation) ne peu étre envisagée a I’heure actuelle. La technique la plus
souvent utilisée pour des calculs d’écoulements supersoniques complexes et basée sur la
résolution des équations instationnaires de Navier-Stokes moyennées en temps en coordonnées
généralisée (approche dite URANS : Unsteady Reynolds Averaged Navier Stokes). C’est cette
derniére approche qui a été choisie pour cette étude ou toutes les échelles de la dynamique sont
modélisées. Le modele a deux équations de transport (SST Menter) est utilis€ pour la fermeture

des équations.

Le systeme d’équations régissant cet écoulement est résolu a I’aide de la méthode des
volumes finis en maillage structuré. L’intégration en temps est réalisée par le schéma numérique
totalement implicite de type predicteur-correcteur de Mac-Cormack. Alors que Les flux
convectifs sont discrétisés grace aux schémas Roe et de Steger-Warming. Les flux visqueux sont

discrétisés par un schéma centré du second ordre.
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La dernicre partie de I’étude est réalisée au laboratoire CORIA — CNRS UMR 6614 -
Rouen — en France en collaboration avec le Professeur Abdellah Hadjadj. La premiére phase du
programme de collaboration a débuté par la prise en main d’un code du laboratoire TURB2D
pour des ¢coulements compressibles et la mise au point d’une stratégie de calculs massivement
parall¢le, permettant une résolution fine de la turbulence compressible en présence de forts
gradients de pression et des ondes de chocs. Un travail de programmation et d’optimisation du
solveur a été réalisé. Les calculs effectués, avec la version paralléle du code de calcul, ont été
validés sur des ¢écoulements 2D stationnaires et instationnaire en géométries de tuyeres
supersoniques réelles qui ont fait 1’objet d’une campagne de mesures au Laboratoire d’Etudes
Aérodynamiques (LEA) de Poitier. Les calculs ont été réalisés sur les machines paralleles du
CRIHAN et du CINES. Les calculs obtenus ont montrés de trés bons résultats comparés aux

données expérimentales.

La deuxieme phase de la collaboration avait pour objectif d’étendre la version actuelle 2D
en un code 3D. Plusieurs subroutines 3D et un code de maillage 3D pour les tuyeres ont été

développés dans le carde de cette étude.

Pour les perspectives, un intérét particulier sera donné aux conditions aux limites basé sur
la théorie des caractéristiques. La maitrise et ’incorporation dans le code de nouveaux schémas

de capture des ondes de choc. Enfin le passage a la simulation des grandes échelles (LES).
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El-Ahcene Mahfoudi

Contribution a l’étude des écoulements compressibles supersoniques turbulents

dans les tuyeres propulsives.

Résumé

Les études expérimentales sur les écoulements compressibles supersoniques dans les tuyeéres
convergentes-divergentes, ont prouvées [’existence et l’interaction de plusieurs phénomenes
physiques : jet supersonique, ondes de choc, décollement de la couche limite, |’écoulement de
retour, couche de mélange visqueuse et turbulente. Ces phénomeénes trés complexes peuvent
considérablement influer sur les performances et la fiabilité des tuyeres propulsives. Le présent
travail porte sur ’analyse physique et la simulation numérique de [’écoulement turbulent décollé
dans les tuyeres supersoniques, fonctionnant en régime de surdétente. La turbulence est modélisée
par une approche statistique (URANS) en coordonnées généralisées, en utilisant un modele a deux
equations de transport (SST Menter). Le systeme d’équations régissant cet écoulement est résolu a
[’aide de la méthode des volumes finis sur un maillage structuré. L’intégration en temps est
réalisée par le schéma numérique totalement implicite de type predicteur-correcteur de Mac-
Cormack. Alors que les flux convectifs sont discrétisés grdace aux schémas de capture des ondes
de choc (Roe, Steger-Warming). Les flux visqueux sont discrétisés par un schéma centré du second
ordre. Les résultats numériques obtenus ont permis de retrouver les différents phénomenes observés
expérimentalement.

Mots-clés : Tuyéres convergentes-divergentes, Jet supersonique, Ondes de choc, Décollement
de la couche limite, Turbulence, Simulation numérique, Méthode des volumes finis, Schémas
de capture des ondes de choc.

Contribution to the study of compressible supersonic turbulent flows
in propulsive nozzles

Abstract

Experimental studies of supersonic compressible flows in Overexpanded nozzles have
proved the existence and interaction of several physical phenomena: Supersonic jet, shock waves,
boundary layer separation, reversed flow, viscous and turbulent mixing layer. These complex
phenomena can significantly affect the performance and reliability of propulsive nozzles. This work
focuses on the physical analysis and numerical simulation of turbulent separated flow in
supersonic nozzles, operating in under-overexpanded conditions. The turbulence is modelled using
a statistical approach (URANS) on a generalized coordinates, using the two-equation model of
transport (SST Menter). The system of equations governing the flow is solved using the finite
volume method in structured grid. The time integration is performed by the fully implicit numerical
scheme of predictor-corrector type of Mac-Cormack. While the convective flows are discretized
with shock capturing schemes (Roe, Steger-Warming). Viscous terms are discretized with a
second order centred scheme. The Obtained numerical results have detected the various
phenomena observed experimentally.

Key words: Overexpanded nozzles, Supersonic jet, Shock waves, Boundary layer separation,
Turbulence, Numerical simulation, Finite volumes method, Shock capturing schemes.



