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RESUME

Le but de ce travail est concevoir un nouveau concept de tuyere axisymétrique
annulaire par lintermédiaire d’'un solveur numérique basé sur la méthode des
caractéristiques a haute température, inférieure au seuil de dissociation des molécules.
Dans ce cas les chaleurs spécifiques varient avec I'évolution de la température. La
différence donnée par le modéle du gaz parfait par rapport a notre modele a haute
température est présentée. La nouvelle tuyere CAN (Cylindrical Annular Nozzle),
possede un corps central cylindrigue et une paroi externe qui donne un écoulement
uniforme et parallele a la sortie de la tuyére. L’intérét de la nouvelle conception est
d’améliorer les performances en l'occurrence son nombre de Mach de sortie, sa masse
et son coefficient de poussée. La comparaison des résultats est faite avec la tuyere
MLN (Minimum Length Nozzle) vu qu’elle est tres utilisée jusqu'a présent dans la
majorité de la construction aérospatiale, elle possede aussi les meilleures performances
par rapport aux autres types de tuyéres supersoniques existantes. On trouve une
infinité de forme en fonction du choix des valeurs du nombre de Mach de sortie et de la

température génératrice.

Le systéeme d’équations régissant cet écoulement est résolu a l'aide de la méthode
des volumes finis, en utilisant un modéle a deux équations de transport (SST Menter),
sur un maillage structuré Multi-blocs. L’approche CFD porte sur I'analyse physique des
écoulements compressibles supersoniques dans les tuyéeres MLN et CAN en régime
sur-détente, cette approche met en évidence l'existence et l'interaction de plusieurs
phénomenes physiques trés complexes peuvent considérablement influer sur les
performances et la fiabilité des tuyéres propulsives. La tuyere CAN assure un
décollement contrélé et symétrique, par conséquence des charges latérales de faible

intensité et les niveaux de fluctuations moins importants par rapport a la tuyere MLN.

Mots Clés

Tuyere axisymétrique annulaire, Méthode des caractéristiques a haute température,
CFD, Tuyeres MLN et CAN, la méthode des volumes finis, Equations de transport

(SST Menter), Charges latérales.



ABSTRACT

The aim of this work is to design a new concept of annular axisymmetric nozzle
using a numerical solver based on the method of characteristics at high-temperature,
lower than molecule dissociation temperature threshold .In this case the specific heat
varies with the evolution of the temperature. The difference of the perfect gas model
compared to our high temperature model is presented. The new nozzle is named by
Cylindrical Annular Nozzle. Its form contains a cylindrical central body and an
external wall which giving a uniform and parallel flow at the exit nozzle. The interest
of a new design is to improve the performances, which are the exit Mach number,
nozzle’'s size, mass and thrust coefficient. The comparison of the results with the
MLN nozzle since it is currently used in the majority of the aerospace industry; it also
has the best performance compared to other existing supersonic nozzles. There are
an infinite nozzle’s shapes depending on the choice of the exit Mach number and the

stagnation temperature.

The equations system governing this flow is solved by the finite volume method,
using a turbulence model with two transport equations (SST-Menter), on a multi-blocs
structured mesh. The CFD approach focuses on the physical analysis of supersonic
compressible flows through MLN and CAN nozzles in the over-expansion regime,
thus proving that the existence and interaction of several complex physical
phenomena can significantly affect the performance and the reliability of propulsion
nozzles. The CAN nozzle provides controlled and a symmetrical separation flow,
which results in reduced side-loads and decreased fluctuation levels compared to the
MLN nozzle.

Key Words

Annular axisymmetric nozzle, the method of characteristics at high-temperature,
CFD, MLN and CAN nozzles, the finite volume method, transport equations
(SST- Menter), side-loads.
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INTRODUCTION

Depuis plusieurs années, la résolution numérique des problemes
d’aérodynamiques, tels que, les écoulements des fluides dans les tuyéres
convergentes divergentes supersoniques sont devenus possibles. Ces tuyeres,
dont le but essentiel est d’assurer I'accélération des gaz de combustion a des
vitesses supersoniques, interviennent dans diverses structures, comme : les
moteurs fusées, les moteurs d’avions et dans les souffleries supersoniques
destinées aux études expérimentales des écoulements réels. Les concepteurs
aérodynamiciens ont débuté les applications en 1935. A cette époque, toutes les
études étaient basées sur les expériences. Le développement par ordinateur

n’avait pas encore commencé [1].

Par le passée, la tuyére a été considérée a cause de sa simplicité comme un
organe annexe, dont le réle consiste essentiellement, a assurer le fonctionnement
d'un moteur a un régime donné, par adaptation convenable de sa forme
géométrique. Méme I'avénement du vol supersonique a ses débuts n’a pas

provoqué de changement d’attitude chez les constructeurs.

La conception de la portion divergente, d’'une tuyére supersonique fait 'objet
d’intenses recherches pour atteindre des poussées de plus en plus importantes.

La poussée maximale est obtenue quand I'écoulement a la sortie est uniforme.

Avec I'avénement de la propulsion spatiale, les motoristes ont été contraints par
une spécification limitant le poids et la longueur du divergent d’'une tuyére, a
définir, en fonction de la plage d’altitudes de vol et les optimums du rapport de
section et de la poussée poids, tout en essayant de minimiser les pertes de
poussée par rapport a la tuyere idéale. Pour cela, ils proposent des solutions pour
réduire la longueur du divergent. Entre autres, des tuyéres avec un divergent
conique de demi-angle de 15°. Ces tuyéres sont caractérisées par un faible
rapport de section, c’est le cas, de la fusée allemande V-2 pendant la 2°™ guerre
mondiale. A cette époque-la, les chercheurs allemands ne voyaient aucun
avantage a utiliser la méthode des caractéristiques, pour le design de profils plus

élaborés pour équiper leurs moteurs.
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Néanmoins, apres la Deuxieme Guerre mondiale, les tuyeres supersoniques
ont pris une grande importance pour l'industrie militaire. |l fallait augmenter les
performances des moteurs fusées pour :

- Des applications stratégiques dans le domaine militaire;

- La course vers la conquéte spatiale.

C’est dans ce contexte que des tuyeres a grands rapports de sections ont été
développées pour les moteurs fusées fonctionnant a haute altitude. L’utilisation du
concept de tuyére conique est devenue alors, impraticable au vu de leur longueur
et leur diamétre de sortie. Mais, ces derniéres continuent toujours a étre utilisées
sur des moteurs fonctionnant a basse altitude. Pour les hautes altitudes, les
moteurs fusées sont équipés par des tuyeres a profils optimisés par la méthode
des caractéristiques. Il est connu que la masse de la tuyere contient une grande
portion de la masse totale des missiles [2], [3]. Ce probleme sera donc réglé par la
recherche d’'une forme de tuyére donnant une poussée maximales avec un poids

le plus petit possible de la tuyere (longueur minimale).

En jouant sur ces facteurs, plusieurs formes de tuyéres ont étés congues [4]
parmi lesquelles : la tuyere a détente centrée (MLN) et la tuyere a corps central

[5], [6], objets de ce travalil

Le probleme rencontré dans les expériences et les applications aéronautiques
est que I'utilisation des tuyéres dimensionnées sur la base des hypothéses du gaz
parfait, dégrade les performances souhaitées par cette tuyere. Si on fait des
mesures par l'expérience, on va trouver des valeurs différentes de celles
déterminées par le calcul; surtout si la température génératrice de la chambre de
combustion est élevée. Plusieurs éléments sont responsables de ce changement.
Notons ici que la théorie du gaz parfait ne tient pas compte de cette température
[7]. Notre étude va résoudre ce probleme en utilisant un modéle mathématique qui

va tenir compte de cette température.

Une interpolation de Cp(T) par un polynéme de 9°™ degré, afin de trouver une
forme analytique de cette fonction est appliquée [5,6, 8-10]. Les relations
mathématiques présentées sont valables dans le cas général indépendamment de

la forme de l'interpolation et de la substance, mais nos résultats seront présentés
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par le choix d’'une interpolation polynémiale. La substance choisie est l'air. La
comparaison de la nouvelle conception de la tuyére CAN (Cylindrical Annular
Nozzle) est faite avec la tuyére a détente centrée MLN (Minimum Length Nozzle)

vu qu’elle est utilisée actuellement dans la propulsion aérospatiale.

La tuyére propulsive du moteur-fusée d’un lanceur est soumise pendant le vol a
une pression ambiante (P,) voisine de 1 bar au niveau du sol et a des pressions

inférieures a dix milliéeme de Pascal en hautes altitudes.

Par ailleurs, pour la conception de la tuyere, il est nécessaire que son régime
d’adaptation soit atteint a une altitude moyenne. Au sol, le design conduit a un
régime de sur-détente ou la structure de décollement intervienne. L'origine du
choc de décollement est alors positionnée sur la lévre de la tuyére. Ainsi,
I'apparition des charges latérales est évitée et I'intégrité mécanique du lanceur est
préservée. Actuellement, tous les moteurs fusées a ergol liquide s'appuient sur

des tuyeres MLN (voir figures 1.1 et 1.2).

Fig. 1.2 : Le moteur SSME de la navette spatiale américaine [11].
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Au cours du processus de conception, un compromis doit étre fait, entre la
performance au niveau de la mer (décollage et montée a basse altitude) et celle a
vide (haute altitude), afin de satisfaire au mieux les exigences de la mission dans

les limites des performances de la tuyere.

On n‘omet pas de tenir compte, du rapport d’expansion de la tuyére. Il doit étre
limité pour éviter le décollement de la couche limite dans la partie divergente de la
tuyére au niveau de la mer. Inversement, une tuyére a rapport d'expansion
variable permet d'optimiser I'impulsion délivrée sur toute la trajectoire du vol,

entrainant des gains de performances spectaculaires [2].

C’est dans ce contexte que la tuyere a corps central CAN a été proposée.
Pendent les différentes phases de vol ce type de tuyéres permet de minimiser les
charges latérales de telle sorte que la tuyere a toujours, une pression adaptée.
L’étude de ce Type de tuyére a été confrontée a plusieurs contraintes, comme : le
poids, le colt, la complexité mécanique et le refroidissement, ce qui a privé leur

mise en ceuvre sur des lanceurs réels.

La demande actuelle des grandes puissances et des vitesses toujours de plus
en plus rapide, incite & passer au supersonique. Ce domaine du supersonique est
devenu apres la seconde guerre mondiale un domaine d’actualité, de concurrence
et de compétitivité entre les Etats-Unis, 'Union Européenne, le Japon, la Russie et
la Chine. Plusieurs organismes de recherches (NASA, DLR, ONERA, LEA-Poitier
(P-PRIME), LMFN-CORIA, AGARD...), groupes de recherches Européens
(CRISTAL, FSCD, ATAC,...) (voir figure 1.3), agences de programmes (ESA,
CNES, SNSB, JAXA,...), et industriels (Boeing Rocket Dyne, Pratt & Whitney,
EADS, Lockheed Martin, Snecma Moteurs, Volvo A C, Astrium, Air Liquide,
Dassault, Mitsubishi Heavy Industries,...) travaillent sur [I'amélioration des
performances et la fiabilité des tuyeres supersoniques, des moteurs fusées et des
lanceurs spatiaux [11,12]. Ce domaine constitue le point de départ vers un grand
nombre d’autres domaines qui intéressent actuellement tout le monde tel que :
I'internet, la télévision, la communication téléphonique ainsi que tous les services

fournis par les satellites artificiels en orbites géostationnaires.
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Figure 1.3 : Groupe de recherche européen CRISTAL [12].

Les écoulements compressibles dans les tuyeres supersoniques des moteurs
fusées ont fait 'objet d’'une quantité considérable d’études expérimentales et
numeériques depuis la deuxieme moitié du vingtieme siecle apres la premiére
application opérationnelle du fameux missile Allemand V2 en 1943 suite aux
travaux de I'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:

A W e
k3 -
- *

* K

L’Union Européenne
En Allemagne
Avec les recherches de : Gerald Hagemann, Ralf Stark, Manuel Frey, Michael
Terhardt, Andreas Gross, C. Weiland, Nurnberger-Genin, (Laboratoire DLR
Lampoldshausen) [13-14].

I
B N o seede (Sweden)

Avec les travaux de : Jan Ostland et al (Volvo Aero Corporation) [15-16].

/T
L__________I\Y Pays-Bas (Netherlands)

Avec les travaux de : Richards Schwane, Yang Xia, Henry Wong et al,
(EADS/Space Transportation) [17-18].
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l l En ltalie

Marcello Onofri, Francesco Nasuti, Emanuelle Matrtilli (Université de Rome : La
sapienza) [19-20].

I
L
BN En Espagne
Avec les recherches de : José A. Morinigo (2004), José J. Salva [21- 22].

. l En France

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) [23-24]. 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 PPRIME, ENSMA, LEA Laboratoire d’Etudes Aérodynamiques,
UMR CNRS/ENSMA 6609, Poitiers Cedex, France), [25-26].

CORIA-Rouen : Dany Vandromme (1983 Lille), Yann Lebret (1993),Guy Douay
(1994), Erhan Solakoglu (1994), Abdellah Hadjadj (1997), E. Lefrancois (1998),
E.Kessy (1998), Abderrahmane Nebbache, Cyril Pilinski (2002), Anne-Sophie
Mouronval (2004), Samuel Dubos (2005), Yohann Perrot (2006) , Arnab
Chaudhuri (2009),A. Chinnayya, D.Taieb (2010), D.Ngomo (2010) , Ouissem Ben
Nasr (2011), BenSayah Khaled , (LFMN- Laboratoire de mécanique des fluides
numeérique, laboratoire rattaché a 'lUMR CNRS 6614 CORIA Rouen ) [27-28].

Aux Etats-Unis

Avec Les recherches de : Charles E. Tinney et al (2012) de l'université du
Texas, Josef H. Ruf (2010) et Ten-See Wang (2009) (NASA Marshall Space Flight

Center), Dimitri Papamosschou et al (2009) de [luniversité de Californie,
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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) , Summerfield et al (1954) et Foster et Cawles (1949) [2- 29].

Objet de la these et motivation

Depuis plus d’une dizaine d’années, des motoristes Européens et Américains
ont intensifié leurs recherches pour satisfaire la demande continue de satelliser
des charges de plus en plus lourdes et répondre aux impératifs de la compétition
internationale soit sur le plan commercial ou sur le plan de la conquéte de
'espace. Evidemment, sur le plan stratégique, Ces études contribuent a la
consolidation et a 'amélioration de la maitrise de la technique des lanceurs dont
un pays doit se doter pour assurer son indépendance. Sachant que les aptitudes
de ces moteurs-fusées dépendent étroitement des performances des moteurs
utilisés et que ces derniéres sont liées aux performances des tuyeres équipant ces
moteurs, alors, tous les travaux actuels sont orientés pour améliorer I'efficacité de
ces tuyeres. Pour cela, plusieurs techniques et designs ont été proposés pour

arriver a de meilleurs rendements.

Les moteurs fusés actuels et futurs devant étre adaptés aux hautes altitudes, le
concept de tuyere idéale est exclu car il conduirait a une longueur et un poids du
divergent prohibitifs. Les motoristes contraints par une spécification limitant le
poids et la longueur d’'une tuyére de moteur spatial sont conduits a rechercher un

optimum du rapport poussé sur poids pour un rapport de sections fixé.

Cette thése vise pour objectif la conception d’une nouvelle tuyére supersonique
CAN (Cylindrical Annular Nozzle) dans le but d’améliorer ses performances

aerodynamiques. Le présent travail est divisé en deux parties :

\

La premiere partie consiste a concevoir un nouveau design de tuyére
axisymeétrigue annulaire par l'intermédiaire d’un solveur numérique basé sur la
méthode des caractéristiques a haute température, inférieure au seuil de
dissociation des molécules, afin d’améliorer les performances aérodynamiques
par rapport a la tuyere a détente centrée MLN. La nouvelle forme développée

contient un corps central cylindrique et une paroi extérieure pour le redressement
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de I'écoulement. La tuyere MLN est trés utilisée jusqu’a présent dans la majorité
de la construction aérospatiale, vu ces performances meilleures par rapport aux
autres type de tuyeres supersoniques existantes et aussi pour la simplicité de la
fabrication [9, 30-32]. Le but de notre étude est de donner aux concepteurs un
outil qui leur permettra de concevoir des tuyéres axisymeétriques a corps central
pour n’importe quelle géométrie de la section de sortie choisie et de connaitre son
nombre de Mach, son coefficient de poussée et sa masse. Deux cas intéressants
peuvent se présenter :

- Détermination des résultats de la conception de la tuyere CAN ;

- Etude comparative des performances des cas CAN et MLN.

Tous les résultats obtenus dépendent de quatre parametres qui sont le nombre
de Mach de sortie, la température génératrice de la chambre de combustion, le

maillage en caractéristiques opté et le rayon du corps central.

La deuxiéeme partie est de contribuer a I'étude et a I'évaluation physico-
théorique des charges latérales induites en sur-détente dans les deux tuyéres
CAN et MLN. Ce type des tuyeres équipent I'étage principal de lanceur dont le
moteur fonctionne pendant les premiers kilométres d’ascension, plusieurs scenarii
physiques sont rencontrés : décollement de jet, choc oblique, choc quasi-droit
(disque de Mach), choc oblique réfléchi, 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 tuyere ce qui provoque des oscillations induisant des efforts mécaniques
(charges latérales) instationnaires en module et en direction, capables
d’endommager le divergent de la tuyére. Le concept d’allumage au sol d'une
tuyére a grand rapport de sections, qui fonctionnerait en décollement de jet
pendant les premiers hectomeétres, reste une solution a envisager a relativement
court terme. Dans la simulation il convient de quantifier les charges
thermomécaniques induites par le décollement de jet et de concevoir la tuyére
CAN de maniére a ce qu’elles soient les plus faibles possibles par rapport a la
tuyére MLN. L’interprétation des modéles de découlement sont appuyée sur
I'analyse des résultats d’expériences de CNES, de SNECMA et de 'ONERA.
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Organisation de la thése

Suite a cette introduction sur les tuyéres supersoniques, l'étude de la
problématique envisagée est réalisée en cinq chapitres, suivis d’'une conclusion

générale.

Le premier chapitre est consacré a une étude bibliographique détaillée, qui
présente les travaux effectués dans ce domaine. Ce chapitre est divisé en deux
parties dédiées respectivement: aux écoulements supersoniques et aux méthodes

de conception des divergents.

Le deuxiéme chapitre est consacré a la présentation de I'approche de
conception d’'une tuyére a corps central (CAN) donnant a la sortie un écoulement
uniforme et paralléle, en utilisant la méthode des caractéristiques a haute
température, en ajoutant I'effet de variation de la chaleur spécifique Cp(T) et le
rapport y(T) en fonction de la température. La discrétisation des équations de
compatibilité et des caractéristiques est faite par la méthode des différences finies
[5], [6]- [9], [33] et [34], le calcul de la masse, ainsi que la force de pression
exercés sur la paroi sont présentés dans les références [5], [8] et [35].

Le troisieme chapitre introduit 'aérodynamique des tuyéres propulsives en sur-
détente (décollement libre, restreint et charges latérales). L’application CFD pour
comprendre la phénoménologie des charges latérales en fonction des pressions
pariétales qui se développent dans la tuyere lors du démarrage du moteur. Ainsi
nous avons étudié I'influence du film pariétal sur les caractéristiques dynamiques
des signaux de pression instationnaire, acquis le long du profil et a différentes
positions angulaires. Les critéres du choix du maillage font I'objet de cette étude
ainsi que le choix du modele de turbulence. Les résultats obtenus sont confrontés

a ceux obtenus par la méthode des caractéristiques.

Le quatrieme chapitre est consacré en premier lieu a la modélisation des
écoulements compressibles turbulents par une présentation des modeles
physiques et mathématique de la mécanique des fluides a travers un rappel des
eéquations de Navier-Stokes compressibles instantanées puis moyennées et la
méthode des volumes finis qui sont & la base de la simulation numérique des

ecoulements turbulents dans la plus part des codes en CFD .
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Le cinquiéme chapitre est divisé en deux parties :

La premiére partie est consacrée aux résultats obtenus par la conception de la
tuyere CAN, en utilisant la méthode des caractéristiques a haute température. On
trouvera également une comparaison entre les tuyeres CAN et MLN pour montrer

les améliorations en géométrie et masse de cette derniére.

La deuxiéme partie a pour objet de contribuer a la simulation et I'étude de
I'évaluation des charges latérales aérodynamiques induites par la sur-détente et le
décollement de jet dans les tuyéres a I'aide d’'un solveur physico-théorique (CFD-
FASTRAN). Les résultats obtenus portent sur la simulation numérique de
I'écoulement supersonique adapté et hors adaptation dans la tuyere MLN équipant
le moteur-fusée Vulcain-2 du lanceur Européen Ariane-6 et notre tuyére
développée CAN. L’élaboration des calculs CFD a été réalisé au niveau du
Laboratoire Mécanique et Energétique, Every val d’Essonne. Université de Paris-

Saclay, France.

Ce mémoire se termine par une conclusion générale qui reprend les objectifs
du présent travail, les principaux résultats obtenus et donne les principales
caractéristiques des outils physico-théoriques développés. Des perspectives pour
la poursuite de cette étude sont proposées.
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CHAPITRE 1

ETUDE BIBLIOGRAPHIQUE ET PROBLEMATIQUE

1.1.Introduction

Les tuyeres supersoniques interviennent énormément dans les structures
aéronautiques et aérospatiales telles que: les moteurs fusées, les missiles, les moteurs
d'avions et dans la fabrication des souffleries supersoniques destinées a la
modélisation des écoulements supersoniques et la réalisation expérimentale des
écoulements réels. Les tuyéres sont devenues des organes essentiels pour le moteur a
réaction. Le rendement de ces machines, leurs poussées ainsi que leurs

consommations dépendent énormément de la forme géométrique de la tuyere.

La poussée d’'un systéme propulsif est dépendante en premier lieu de la quantité des
produits de combustion éjectés a travers une tuyére ou I'’écoulement dans son passage
est continuellement accéléré d’un régime subsonique a un régime supersonique a la

section de sortie. L’'organe tuyére constitue environ 70% de la masse de la structure.

L'optimisation d'une tuyere doit tenir compte : des matériaux utilisés, du mode de
fabrication de la paroi, des exigences de refroidissement et des limites admissibles de

dimensionnement, en plus du calcul de la dynamique des gaz qui nous intéressent.

1.2.Présentation d’une tuyére supersonigue

Une tuyere supersonique est une conduite de forme convergente-divergente a pour
réle d’accélérer les gaz d’'une vitesse faible a une vitesse sonique au col puis a une

vitesse supersonique a la sortie du divergent de la tuyere.

La forme de la tuyére permet de détendre les gaz. Tout le long de la tuyeére, la
vitesse du gaz augmente, tandis que sa pression et sa température diminuent.
Typiquement, une tuyere est constituée de trois parties essentielles, voir (figure 1.1).
-Le convergent : partie amont de la tuyere, son contribue a I'accélération des gaz;

-Le col : la plus petite section qui permet d’avoir des conditions soniques (M=1) ou la
tuyére est dite amorceée.
-Le divergent : partie aval de la tuyére. Il permet d’accélérer I'écoulement a des

vitesses supersoniques selon la relation d’Hugoniot, lorsque le col est amorceé.
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Cette configuration a été proposée par Gustaf de Laval vers a la fin du 19°™ siécle.
Elle est, souvent désignée comme tuyere de « Laval » ou tuyere CD (Converging
Diverging nozzle). Elle permet de :

-La détermination de la poussée développée par les effets créés dans chaque partie ;

-Le calcul du champ d’écoulement dans chacune des régions.

Convergent Divergent

Milieu extérieur

" P,

Chambre ! Tuyére ’ Sortie

Figure 1.1 : La tuyere de-Laval [36]

1.3.Revue bibliographigue sur la conception des tuyéres supersoniques

Plusieurs auteurs se sont intéressés a la conception des tuyéres supersonigues
depuis 80 ans et les études et recherches se poursuivent jusqu’a présent. Ces études
sont développées en parallele avec les problemes rencontrés, les moyens disponibles

en calcul et la capacité des chercheurs a entamer des problemes sérieux.

S’agissant des tuyéres supersoniques, le besoin pour les premiéres études était la
conception pour des nombres de Mach supersoniques faible jusqu’a 2.0 environ et une
température dans la chambre de combustion qui ne dépasse pas les 1000K, vu qu’il n’y
a pas un développement convenable des matériaux réfractaires qui peuvent résister a
des températures élevées supérieure a 1000K. Dans ce cas, les hypothéses pour
lesquelles on a opté pour faire une telle conception sont celles d’'un gaz parfait. Dans ce
cas, le modéle mathématique adéquat devient assez simple. |l est basé sur I'utilisation
de la méthode des caractéristiqgues. On présentera dans ce qui suit les principaux

résultats de ces études en mettant 'accent sur les points forts de ces travaux.

Le premier travail effectué pour la conception des tuyeres des moteurs fusées était
en 1940 par Malina [37]. L’auteur a utilisé le modele basé sur la théorie du gaz parfait
pour déterminer les caractéristiques et les performances d’un moteur fusée. Dans ce
cas les équations seront considérablement simplifiées. La tuyere de cet engin a été

considérée comme conique et I'écoulement considéré completement unidirectionnel.
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En 1947, Sauer [38] a développé une technique de calcul pour les écoulements
supersoniques basée sur la méthode des caractéristiques précisément pour les
problemes axisymétriques. Les hypotheses utilisées sont toujours basées sur

I'utilisation du gaz parfait.

Coburn et Dolph en 1949 [39], ont développé la méthode des caractéristiques pour
les écoulements supersoniques tridimensionnels. Ici le calcul est limité pour les
problemes axisymétriques. Le calcul pour une forme 3-D quelconque n’a pas été
encore développé. A titre d’information, la géométrie axisymétrique est considérée
comme une geéométrie quasi tridimensionnelle. C'est-a-dire elle représente une

présentation en 3-D mais le calcul peut étre considéré uniqguement en 2-D.

En 1952, Ruptash [40] a appliqué la théorie du gaz parfait pour déterminer les
performances des souffleries supersoniques. On peut dire que ce travail est similaire a
celui de Malina [37] du point de vu performances des tuyeres utilisées en aérospatiales
et en souffleries. Aprés le développement des outils informatiques, Beckwith et al. [41]
ont développé en 1952 un calcul pour les tuyeres axisymétriques appliqué pour un test
de géométrie carré. Le premier développement pour la recherche du contour d’une
tuyére plane en vue d’optimiser les performances de Malina est réalisé par Rao en
1957 [42]. Ici 'auteur a choisi la tuyére dite coquetier c'est-a-dire un raccordement entre

une petite zone circulaire et autre de redressement de forme polynomiale.

Le premier calcul utilisant la méthode des caractéristiques en écoulement
supersonique 3-D pour une géométrie arbitraire a été réalisé par Rakich [43] en 1967,
ensuite par Chushkin en 1968 [44] et par la suite par Ranson et al. en 1970 [45]. Les
auteurs ont développés une méthode purement numérique. Notons ici que la seule
méthode connue a I'époque pour le calcul des écoulements supersoniques était la
méthode des caractéristiques. A cette époque, il est noté un petit développement en

puissance des calculateurs numeérigues.

Le premier calcul utilisant la méthode des caractéristiques pour la conception des
tuyeres supersoniques 2-D et axisymétriques était en 1978 par Sivells [46]. La tuyere
développée dans ce travail était de type coquetier et le modéle de calcul utilisé c'est-a-

dire les hypothéses sont toujours basées sur un gaz parfait.
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Une variété de formes des tuyéres supersoniques utilisées en Aéronautique sont
présentées par Sutton en 1992 [1]. On trouve dans cette référence une dizaine de
formes des tuyeres supersoniques a détente centrée. Plusieurs travaux sont réalisés
pour ce type de tuyére citons celui de Argrow et al 1988 [47]. La géométrie utilisée dans
cette étude est axisymeétrique. Les auteurs dans cette étude ont fait la comparaison des
performances obtenues suivant le choix de la ligne sonique de départ de calcul dans le
divergent de la tuyere. Toujours dans cette étude les auteurs ont utilisés le modele du
gaz parfait malgré que les résultats obtenus sont élargis jusqu’au nombre de Mach 5.00

mais sans considération de la température de la chambre de combustion.

Des applications pour d’autres types de tuyéres sont présentées par Gerald et al.
[48], citons la tuyere a corps central et annulaire. La premiere étude de conception des
tuyéres 3-D de géométrie quelconque a été réalisée par Haddad et Moss [49] en 1990.
La tuyere choisie dans cette référence est de type coquetier avec utilisation du modéle

de gaz parfait.

Entre 1970 et 2010 presque tous les travaux sur la conception des tuyéres sont
basés sur l'utilisation du modele de gaz parfait. Ce probleme est considérablement
simplifié. Il considére que les chaleurs spécifiques sont constantes et ne varient pas
avec la température. Cette hypothése est valable uniquement a basse température et a

faible nombre de Mach.

Le modéle développé dans cette étude a une marge supersonique jusqu’a Ms=3,00
et des températures de la chambre de combustion allant jusqu’a 3500K inférieure au
seuil de dissociation des molécules pour concevoir une tuyere supersonique de
géomeétrie axisymetrique, appelée CAN (Cylindrical Annular Nozzle), formée par un
corps central cylindrigue et une paroi extérieure courbée, pour limiter et redresser

I'écoulement jusqu’a la sortie de la tuyere.

Plusieurs tuyeres ont été développées au fur et a mesure avec le temps. Citons une
quinzaine de formes connues dans la littérature. Chacune possede des avantages et
des inconvénients. Vu la simplicité du calcul, les concepteurs ont commenceé avec les

géomeétries planes jusqu’a 1970.
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1.4.Types de profils

La conception finale d'une configuration de tuyére d'une fusée dépend de
nombreuses considérations, on citera :
- La masse maximale et les limites de dimensions du moteur ;
- Les performances de refroidissement ;

- Les méthodes de fabrication, etc.

L’examen détaillé de tous ces aspects nécessite des connaissances dans plusieurs
domaines de l'ingénierie. Toutefois, il convient de signaler que l'une des exigences les
plus élémentaires dans la boucle de conception d'une tuyére de fusée est de minimiser

le poids. Pour cela, il est conseillé de maitriser la longueur et la surface de la tuyere.

Dans le cas non visqueux, les profils peuvent étre classés en plusieurs types, chacun
produisant son propre champ d'écoulement interne. Il est essentiel pour un concepteur
de comprendre ces caractéristiques, car le champ d'écoulement interne détermine le
décollement du flux et le comportement des charges latérales.

La figurel.2 présente des exemples de contour de Mach pour différentes tuyéres :

a) 15° Cone

b) TIC

M: 1

Figure 1.2 : Contour de Mach dans une tuyére coniquel5®, TIC, TOC et TOP avec
€= 43,4. Les lignes en gras indiquent la position approximative du choc intérieur [15].

Le défi principal de la dynamique des gaz réside dans la forme optimale du profil qui
maximise le rendement sans tenir compte : des pertes de chaleur, des réactions

chimiques et des propriétés chimiques des gaz d'échappement.

La méthode la plus utilisée actuellement par les concepteurs des tuyéres est celle
dite des caractéristiques (MOC : Method Of Characteristics) qui est basée sur la
résolution des équations hyperboliques d’Euler [50]. Elle permet une conception qui

tient compte de certaines caractéristiqgues physiques spécifiées par le concepteur.
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La figure 1.3 représente les composants de base d’un profil idéal, la région de Kernel
est déterminée par le contour TN. Aprés la zone d’expansion TN, le contour NE permet
a I'écoulement d’avoir une direction axiale a la sortie de la tuyére. Une fois les lignes
caractéristiques NK et KE est calculées, il est possible d'utiliser la méthode des

caractéristiques pour construire le champ entre N et E. (voir figure 1.3).
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Figure 1.3 : Composants de base d’un profil idéal.

Par contre, pour les profils du col, la méthode VNAP2 développée par Cline M. C.
[51] est préconisée. Elle est basée, sur une analyse d’écoulement transsonique, une
ligne initiale TO, le nombre de Mach Iégérement supérieur a l'unité, défini dans la région
du col. Un champ d'écoulement dans la zone d’expansion TNKO, peut-étre calculé avec

la méthode des caractéristiques [52].

1.4.1.Profil conique

Le profil conique a toujours été le plus utilisé dans les moteurs fusées. La vitesse du
jet en sortie de la tuyére conique est sensiblement égale a la vitesse calculée, par une
approche monodimensionnelle pour le méme rapport de section. Cependant,
I'écoulement n’est pas axial sur toute la surface de sortie. Une perte de rendement est

induite par la divergence de I'écoulement.

En considérant que I'écoulement est de forme conique a la sortie, Malina [37] a
montré que le rendement géométrique est donné par la relation ci-dessous:

n. = 1+ cosa (1.1)
2
Les figures 1.4 (a) et (b) représentent respectivement, le demi-angle du cbne et la
longueur du profil conique.

La longueur du profil conique est obtenue par I'équation (1.2) ci-dessous :

L =r‘(\/5__1)+r‘d(sinot-1) (1.2)

tana

€ : rapport de section ; r.: rayon de la tuyere ; I'g : rayon de courbure aval.
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En général, le demi-angle de cbne varie entre 12° et 18°. Néanmoins, le profil
conigue de 15° est souvent pris comme référence comme moyen de comparaison des
longueurs et des performances entre les différents profils de tuyeres. Pour un rapport
de section ¢ similaire, la longueur d’'un profil galbé est souvent donnée en pourcentage

comparativement a la longueur d’un profil conique de demi-angle del5°.

-2 3 8 13 18
X

Figure 1.4 : a) Définition du profil conique, b) schéma 3-D.

A la fin des années 1930, des études exhaustives ont été effectuées par des
scientifiques allemands sur différents types de profils de tuyéeres [53]. lls ont tenu
compte de tous les aspects de la conception et ont affirmé qu’aucun avantage
significatif ne justifie I'utilisation de profils complexes. Cependant, cette affirmation n'est
valable que pour des tuyéres a faible rapport de sections comme celui de la fusée V-2

(figure1.5). En raison, de fortes pertes de divergences qu’elles occasionnent.

Le profil conique est aujourd'hui, principalement, utilisé pour des tuyeres courtes
comme celles qui équipent les propulseurs a poudre et les petits propulseurs, ou une

fabrication simple est préférable aux performances aérodynamiques.
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1.4.2. Profil idéal

Un profil idéal est celui qui produit un écoulement isentropique, un champ de
vitesses uniformes a la sortie de la tuyére. Un tel profil peut étre concu en utilisant la
méthode des caractéristiques. La procédure détaillée est présentée par Shapiro A.H.
[50] et Zurcow M. J. & Hoffman J. D [52].

La figurel.6 représente (12) profils avec les iso-coefficients de poussée a haute

altitude, les iso-rapports de sections et les iso-coefficients de pression pariétale [15].
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Figure 1.6 : Abaque de 12 profils idéaux avec un calcul de couche limite [15].

1.4.3.Profil idéal trongqué (TIC)

Une tuyeére tres longue est nécessaire pour produire un écoulement 1-D. Néanmoins,
cette derniére n’est pas adaptée pour les applications aérospatiales ou des limitations
strictes du poids et des structures sont imposées afin d’augmenter la charge utile. En
réalité, la derniére partie en aval d’une tuyére idéale ne représente qu'un tres faible

pourcentage de la poussée totale et sa contribution peut étre négligée.

Par conséquent, en tronquant cette tuyere, on facilite son utilisation sur les moteurs
fusées, sans perte significative en performances. Un tel profil est appelé : profil idéal
tronqué (TIC: Truncated Ideal Contour). La troncature peut étre assez loin en amont de
la sortie. Tant que la zone d’expansion n'est pas tronquée, le champ d’écoulement aura
une partie centrale ou le profil de vitesse de sortie est axial et uniforme. Il ne sera

divergent que dans la région proche de la paroi (voir figurel.7).

Les contours de Mach dans une tuyére TIC sont représentés sur la figurel.2(b). Ce
type de profils trouve des applications sur des tuyéres réelles comme : la LR-115,
Viking, et la RD-0120 utilisées respectivement sur les lanceurs américains Saturne C-1,

Européen Ariane-4 et Russe Energia [15].
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Ahlberg et al. [54] ont développé une méthode graphique pour sélectionner les profils
optimaux d'une famille de profils TIC. Avec cette méthode sur le méme abaque, ils ont
associé un ensemble de profils idéaux aux iso-coefficients de poussée, aux iso-rapports
de sections, au diametre et a la longueur (voir les figures1.6 et 1.7). La forme du profil

est calculée en utilisant la méthode des caractéristigues MOC.

14 F L e I R T —TTT

— Nozzle Contours

Crvac ) = S B o7
— O : BRI
— PP,

o

0 5 10 15 20 25
x/r,

Figure 1.7 : Méthode d’Ahlberg et al. pour un profil TIC optimal [54].

A noter que cette méthode prend en compte le calcul du coefficient de poussée,

en utilisant un code T.D.K (Two-Dimensional Kinetics nozzle) proposé par Frey [55].

1.4.4 Profil optimisé tronqué (TOCQC)

Guderley et al. [56] ont formulé un modéle mathématique pour déterminer la surface
de sortie et la forme du profil qui produit la poussée optimale, pour des valeurs données
de la longueur et de la pression ambiante. Cependant, cette approche n'a pas été
largement suivie jusqu'a ce qu'une solution simplifiée soit présentée par Rao [57].

Depuis, ce profil est souvent désigné par le profil de Rao.

En Russie, Shmyglevsky Yu. D. [41] a formulé indépendamment la méme méthode.
L'idée de base du profil de Rao-Shmyglevsky [58] est le profil optimisé (TOC: Thrust-
Optimized Contour) (voir figurel.8).

Tout d’abord un écoulement dans la zone d’expansion est généré, en utilisant la
meéthode des caractéristiques pour une variété de 6y (pente dans la région de col) et de
Rt (rayon de courbure au col). Pour des parameétres de conception (nombre de Mach a

la sortie et rapport de section € ou la longueur de la tuyére).

Les points P et N peuvent étre obtenus en satisfaisant simultanément les deux
conditions suivantes, a savoir :
- Débit massique a travers PE égal au débit massique a travers NP ;

- Une poussée maximale.
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Figure 1.8 : Définition d’'un profil TOC.

En utilisant le calcul des variations, ces conditions sont formulées comme des

relations spécifiques qui doivent étre remplies le long de PE et NP [57].

La longueur d’'un profil TOC est comprise entre 75% et 85% de la longueur du profil
conique. L’indice 80% est ajouté a sa notation (TOC 80%). Le profil TOC dépend de la
pente By. La figurel.9 illustre une famille de profils TOC pour 6y compris entre
25°< B\ <34° [23]. Dans les applications réelles, 6y est compris entre 25° et 28° [4].

30

T |
v=1.2
Locus of OptimumThrust Nozzle Exit Points
Crvac
AJA,

20 |-

T

L 1
o 25 50 75 700
x,/r,

Figure 1.9 : Famille de profil TOC pour 25°< 6N <34° [59].

1.4.5.Profil parabolique optimisé (TOP)

Les calculs qui conduisent a un profil TOC sont compliqués et le contour résultant ne
peut étre décrit que par une liste de coordonnées. Rao [4] a montré que le profil TOC

peut étre approché par une parabole, sans perte significative de performances.

Ce profil est souvent noté : profil parabolique optimisé (TOP : Thrust Optimized
Parabolic). Avec une telle parabole, le profil est entierement défini a 'aide des cinq

variables indépendantes, a savoir: Ry, 6n, L, Ys et 65 (voir figurel.8).

La différence majeure entre les champs d’écoulement dans des tuyeres a profil TOC
et a profil TOP tient compte du fait que le profil TOP présente une discontinuité au point
N ou l'arc de cercle évolue a l'aide d’'une courbe parabolique. Cette discontinuité de
courbure génére des ondes de compression qui se coalescent en un choc interne en

amont de la derniére ligne caractéristique négative C~, (voir figure1.10).
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Dans une tuyere a profil TOC, le choc est formé en aval de la derniere ligne
caractéristique négative C™. Par conséquent, la pression pariétale est influencée par
une pression légerement plus élevée a la sortie dans le cas, du profil TOP. Cette
propriété particuliere du profil TOP s'avére trés utile, pour les tuyeres qui fonctionnent a

basses altitudes pour retarder I'apparition du décollement de la couche limite.

Pour cette raison, les tuyéeres du Vulcain et de la SSME (Space Shuttle Main Engine,
respectivement utilisées sur le lanceur européen Ariane-5 et la navette spatiale

américaine [60]) sont congues avec des profils TOP.
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Figure 1.10 : Lignes caractéristiques C* et C” dans un profil de tuyére.

Notons que la conception du profil initial de la SSME était un TOC et le changement
vers le profil TOP a permis une augmentation de pression de 24% a la sortie de la
tuyere avec une perte de 0.1% seulement du rendement par rapport a la tuyére TOC.

1.4.6.Profil idéal trongue compresse (CTIC)

En 1966, Gogish [61] a proposé de compresser les profils TIC pour concevoir des
tuyéres extrémement courtes. Il a suggéré qu'un tel profil idéal tronqué et compressé
(CTIC: Compressed Truncated Ideal Contour) peut avoir de meilleures performances

par rapport a un profil TOC.

Un profil CTIC est obtenu en compressant linéairement (avec un facteur C) un profil
TIC dans la direction axiale a la longueur désirée comme (voir figurel.11). Le profil
CTIC a une expansion initiale rapide suivie d'une courbure plus sévére en arriéere
comparativement au profil TIC. Donc, de fortes ondes de compression sont engendrées
dans le champ d’écoulement. Une compression suffisamment forte engendre la

focalisation des lignes caractéristiques pour former un choc oblique.
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Figure 1.11 : Profil CTIC avec un facteurc =

La pression pariétale et la poussée augmentent, si 'onde de choc se situe prés de la
paroi de la tuyére. Ce mécanisme a été proposé pour la premiere fois par Gogish [61]. I
a suggéré qu’un profil CTIC peut donner de meilleures performances qu’un profil TOC,
la proposition par Hoffman J.D. [62] souligne que le profil TOC donne toujours, de

meilleures performances que le profil CTIC.

Toutefois, I'écart de performance entre les deux profils est assez réduit (de I'ordre de
0.04%) pour certains modéles. Actuellement, ce profil est utilisé sur le moteur Mitsubishi
LE-7A, équipant le lanceur japonais H-IIA [60]. La figurel.12 présente une comparaison

géométrique entre les différents profils de tuyeres conventionnelles.

Pour les tuyeres de premiére phase qui fonctionnent a partir du niveau de la mer
jusqu’aux hautes altitudes, le choc interne a une forte influence sur le comportement du
jet et détermine le décollement ainsi que les charges latérales induites. Pour les étages

supérieurs, le choix ne pose pas énormément de contraintes.
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Figure 1.12 : Comparaison de différents profils conventionnels.

1.4.7.Tuyére a compensation d’altitude

Pour la plupart des recherches, les objectifs poursuivis sont la description et la
caractérisation des zones de décollement, la définition de criteres de conception et
I'amélioration de ceux qui existent déja afin de réaliser des tuyeres capables de

fonctionner au sol, en conditions de sur-détente, sans apparition de décollement de jet.
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Une compilation exhaustive des critéres proposés (empiriques ou semi-empiriques) a
été recueillie par Stark [63]. Toutes ces études soulignent le réle majeur joué par la
pression ambiante sur I'apparition de décollement de jet. Le rapport entre le niveau de
pression statique a la paroi et la pression ambiante est souvent utilisé comme un bon

parameétre de corrélation pour prédire son apparition.

Toutefois, la plupart des techniques de contréle proposées dans ces études n'ont été
testées qu’en laboratoire, sur de petites surfaces. Ces conditions ne sont pas
représentatives de celles que I'on rencontre dans le moteur-fusée. Les techniques de
contrble proposées apparaissent souvent inapplicables sur ces engins, car trop
complexes et inappropriées a leurs conditions de fonctionnement. Nous exposerons, ci-
dessous, les différentes idées proposées pour contréler, éviter et maitriser ou réduire

les effets de décollement.

A. Tuyére a décollement controle

On trouve dans cette catégorie les types de concepts suivants :

A.1 Tuyeére a rugosité interne controlée

Ce concept prévoit la présence de secteurs angulaires a rugosité accrue sur la
surface interne de la tuyére [64]. Ce dernier a pour but de limiter les charges latérales
induites par la dissymétrie éventuelle de la ligne de décollement, sans toutefois, limiter
ou prévenir le décollement.

A.2 Tuyére a divergent extensible

Elle est dite, aussi, tuyére a deux positions (Two-position nozzle), (voir figurel.13).
Plusieurs études numériques existent en littérature sur ce type de tuyeres. Récemment,
Sato et al. [65] ont mené une campagne d’essais sur une maquette a échelle réduite,
afin d’évaluer les charges latérales agissant sur la partie mobile lors de déploiement en
vol. Ces charges représentent une contrainte majeure pour le dimensionnement

mécanique du moteur [66].

Figure 1.13 : Tuyére a divergent extensible.
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L’'impossibilité de vérifier au sol le dimensionnement du moteur dans des conditions
représentatives du vol représente un inconvénient quant a l'utilisation de ce type de

concept, sans toutefois, compromettre la fiabilité du lanceur.

B. Tuyere avec anneau déclencheur

Ce type de tuyeres est divisé en deux catégories selon le mode de fonctionnement

de 'anneau déclencheur. On trouve, ainsi :

B.1 Tuyere avec anneau déclencheur fixe

Pour contrler le décollement de la couche limite, on fixe un déclencheur sur la paroi
intérieure du divergent, ce qui a pour objet de perturber la couche limite et la faire
décoller d’'une maniére symétrique dans les conditions de sur-détente, figurel.14 (a). A
trés haute altitude (pression faible), I'écoulement se recolle derriére le déclencheur et la

poussée se trouve ainsi supérieure en utilisant I'ensemble du rapport de section.

La transition entre les deux modes (basse altitude et haute altitude) dépend de
plusieurs parameétres, notamment la taille de déclencheur [67]. Cette tuyére posséde
pratiguement les mémes performances que le concept double galbe [15]. Par contre,
I'existence de problémes liés a la résistance a haute température, la fixation précise du
déclencheur et la transition entre les deux modes ont affecté ses performances. Pour

cette raison, I'intérét pour ce concept a diminué depuis les années 70 [67].

B.2 Tuyeéere avec anneau déclencheur temporaire

Ce concept est doté d'un déclencheur (insert) temporaire pour contréler le
décollement en mode basse altitude. Ce déclencheur est supprimé en mode de
fonctionnement a vide. Par conséquent, ce dernier peut-étre éjectable ou ablatif
respectivement [68] (voir figurel.14(b)). Le déclencheur peut étre aussi une tuyére
secondaire totale ou un insert partiel fixé a l'intérieur de la paroi de la tuyére. Ce type de
déclencheurs entraine une légére perte de performances en mode basse altitude

comparativement a une tuyere galbée de méme rapport de sections [69].

Des essais a chaud de la tuyere a déclencheur €jectable ont démontré la faisabilité
de ce concept [70].Toutefois, il convient de souligner que ce concept est fortement
dépendant d'un mécanisme fiable qui fournit un détachement brusque et symétrique de
I'insert. Une €éjection non symeétrique entrainerait la génération de charges latérales.

D’autre part, il existe un risque de collision en aval de la paroi de tuyere, car les inserts
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peuvent également éprouver un mouvement transversal vers la paroi. Ces limitations
des inserts éjectables ont fait penser a I'utilisation des inserts ablatifs (en combustible

solide consommable) [67,71].

Au cours de l'ascension du lanceur, la taille de l'insert se réduit en continu jusqu'a sa
consommation compléte, ce qui donne en fin une tuyere galbée avec de meilleures

performances en fonctionnement a haute altitude.

a) b) c)

Figure 1.14 : Tuyeres a anneau déclencheur, a) fixe, b) éjectable, c) ablatif [15].

Les principales incertitudes de ce concept sont le taux de consommation et la
stabilité de I'insert. En outre, une consommation homogene, symétrique et bien définie
en temps doit étre garantie, en dépit d'éventuelles fluctuations locales de pression et de
température pres de la paroi de la tuyeére.

C. Tuyeére a injection de flux secondaire

C.1 Tuyeére a injection secondaire passive

Ce concept repose sur la possibilité de contréler la position de décollement du jet par
I'injection secondaire d’un jet fluide, prélevé directement de I'atmosphére externe et
introduite a I'intérieur de la tuyére par des fentes réalisées directement sur la paroi d’ou
I'appellation « Vented Nozzle » [15] (voir figurel.15 (a)). En mode hautes altitudes, ces
fentes se ferment, ce qui a pour effet de faire fonctionner la tuyere en régime adapté a

différentes altitudes de vol et améliorer ainsi les performances globales du moteur.

Parsley et Van-Stelle [72] ont effectué des tests a chaud dans le but de caractériser
les performances de ce concept. En 2007, Semenov et al. [73] réalisent une campagne
de mesures expérimentales. Ces expériences ont montré que le gain sur le plan de
performances reste limité (de l'ordre de 1 a 3 %). De plus, I'existence de charges
latérales, et une fuite de gaz chauds vers l'extérieur en mode hautes altitudes,
constituent des limitations rédhibitoires pour I'application de ce concept sur un lanceur.
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C.2 Tuyére a injection secondaire active

Un gaz a pression définie est injecté dans I'écoulement principal de la tuyére, normal
ou suivant un angle, a partir de la paroi. L’écoulement sur-détendu peut étre, ainsi,

forcé a se séparer au niveau de 'emplacement désiré (voir figurel.15 (b)).

Sur ce concept, une expérience menée par Ward & Musical [74], montre qu'une
grande quantité de gaz est requise pour induire une séparation significative de
I'écoulement. En outre, aucune augmentation du rendement réalisée. Une autre

alternative de ce concept a été proposée par Bonniot [75] (voir figurel1.16 (a)).

L’idée principale de ce dispositif est de réduire le niveau de pression externe au
niveau de la section de sortie de la tuyére. Cela implique qu’une tuyére secondaire soit

positionnée prés de la sortie du divergent principal.

Ce dispositif est probablement le plus prometteur, bien que la définition proposée
[75] (tuyére secondaire galbée) n’ait pas démontré une réelle efficacité : le moteur
Vulcain-1 integre en effet une des variantes proposées par l'auteur, mais sa sensibilité

au décollement de jet n’est pas différente de celle des autres moteurs de méme classe.

Figure 1.15 : Tuyere a injection de flux secondaire,
a) Injection passive, b) Injection active [15].

Récemment, Boccaletto [76] a proposé d’installer une tuyére a corps central tronqué
(Aerospike) a I'extrémité de la tuyere principale (voir figurel.16(b)). Les expériences et
les simulations numériques ont montré une potentielle amélioration de performances,

néanmoins aucun résultat en fonctionnement n’est discuté.

a) = b)

SW/?'" __________________________

Figure 1.16 : Tuyere a injection de flux secondaire prés de la sortie, tuyére
secondaire a) Galbée, b) Aerospike (Boccajet).
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1.4.8. Tuyere double galbes

La tuyere double galbes repose, sur le principe a forcer I'écoulement pour décoller
de la paroi a I'emplacement désiré, en imposant un point d’inflexion. Ce qui a pour

finalité d’augmenter la poussée du lanceur a basses altitudes.

L'inflexion du contour assure un décollement contrdlé, par conséquent, elle limite la
production des fortes charges latérales connues dans les tuyéres classiques. Durant la
montée, le jet se dilate progressivement pour se recoller définitivement a la paroi de la
tuyere, en aval du point d’inflexion (voir figure1.17).

Une fois, que le flux est collé a la paroi et la pression de sortie de la tuyére est
supérieure a la pression ambiante, le rapport de section effectif élevé obtenu engendre
'augmentation des performances pour le reste de I'ascension. Dans le cas idéal, ils font
avoir deux tuyeres, dont chacune est optimisée pour une partie différente de la
trajectoire de vol.

Des études expérimentales ont démontré que la performance des tuyéres double
galbes (ACN) a deux modes, est trés proche (entre 1 et 3 %) de l'efficacité optimale
d’'une ACN idéale, pour un rapport de section maximum donné [77].
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Figure 1.17: Modes de fonctionnement de la tuyére double galbes [78].

A. Le concept ACN double galbes

Foster & Cowles [79] furent les premiers en 1949 a proposer le concept d'une tuyére
avec inflexion de profil. L'idée est de contourner la limitation du rapport de section des
tuyéres des moteurs principaux du lanceur. En effet, c’est a eux qu’il revient de
supporter une large gamme de pression ambiante. Les premieres études, a la fois,
expérimentales et numériques de faisabilit¢é de la tuyere double galbes ont été
entreprises par Horn & Fisher [77] durant les années 1990. La tuyére double galbes
offre deux modes de fonctionnement, c'est-a-dire, deux altitudes ou les moteurs

peuvent étre optimisés.
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- Le rapport de section du profil de base (Base Nozzle) offre un fonctionnement en toute
sécurité a basses altitudes avec une poussée comparable a celle d’'une tuyére galbée,
optimisée (TOC : Thrust-Optimized Contour) du méme rapport de section.

- Apres la transition vers le mode haut altitudes, I'écoulement se recolle sur la paroi de
I'extension, en utilisant I'ensemble du rapport de section pour générer une poussée

supérieure a hautes altitudes.

Le gain des performances obtenu a partir de ces études dépend du moteur. Diverses
hypothéses ont été proposées au sujet du comportement de I'écoulement dans la
tuyére double galbe. Frey & Hagemann [80] ont prédit un gain en charge utile jusqu'a
72% sur le moteur FSS1. Immich & Caporicci [81] ont indiqué un gain en charge utile
atteignant les 33% ou 1400kg indépendamment de [l'utilisation de lanceur. Une

augmentation de l'impulsion spécifique de 10s a été calculée par Miyazawa [82].

Cependant, le concept DBN présente certaines inefficacités qui réduisent ses
performances. En effet, des pertes (de l'ordre de 3%) sont générées durant le
fonctionnement en mode basses altitudes, en raison, de la trainée d’aspiration due au
non-attachement de I'écoulement sur l'extension de la tuyére. En mode hautes

altitudes, des pertes (de I'ordre de 0,1 & 1,2 %) dues a l'inflexion du profil [81,83].

La Figure1.18 montre I'évolution de I'impulsion spécifique pour une tuyéere double

galbe comparativement avec celles d’'une tuyére TOC et une tuyére adaptée.
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Figure 1.18: Comparaison des performances de la tuyere double galbe
a celle de la tuyére galbée optimisée [83].

B. Types de concept DBN

Différents types, de conception, concernant l'inflexion de la paroi et I'extension de la
tuyére ont été traités lors d’études analytiques et expérimentales conduite par une
équipe allemande [80, 84]. Une attention particuliere a été portée sur la dépendance du

comportement de transition entre les deux modes de fonctionnement.
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Trois types d'extensions ont été testés, a savoir: extension a pression constante, a
gradient de pression favorable et a gradient de pression adverse. Un profil de contour
idéal tronqué TIC (Truncated Ideal Contour) a été adopté pour le premier galbe (Base

Nozzle), les trois autres configurations sont notées : TICCP, TICNP et TICPP.

La distribution de la pression pariétale de ces trois configurations est présentée dans
la figure 1.19. Notons que :
- La configuration TICNP conduit & un décollement non contrélé a lintérieur de
I'extension, comme on peut I'observer, dans une tuyére conique [85] ;
- Par contre, les configurations TICCP et TICPP présentent une transition plus rapide

entre les deux modes : basses altitudes et hautes altitudes [80].

Cependant, des expériences antérieures sur les tuyéres conventionnelles ayant un
gradient de pression adverse ont révélé des problemes de charges latérales
importantes. Ainsi, la configuration TICCP a été choisie comme étant la plus

prometteuse pour des recherches ultérieures.
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Figure 1.19: Distribution de la pression pariétale, dans les trois concepts
de la tuyere double galbes [85].

Plusieurs études expérimentales, a gaz froid ainsi que des simulations numériques
ont été réalisées pour étudier la configuration TICCP lors de ses deux modes de

fonctionnement et la transition entre eux [84].

Stark & Génin [87] ont remarqué, qu’avant la transition réelle ou I'’écoulement se
recolle brusquement sur 'ensemble de I'extension, la pression pariétale chute dans la
région d’inflexion (voir figure1.20).Plusieurs effets ont été analysés :

- L’effet de I'angle de divergence de I'extension [86-87] ;
- L’effet de la densité des gaz froids [88] ;
- L’effet de l'injection de gaz au niveau du point d’inflexion sur la transition [86].
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Figure 1.20 : Distribution de la pression pariétale dans une TICCP en mode
basse altitude, pendant la transition et en mode haute altitude [87].
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Une forte perturbation a été observée, du rapport de pression de transition (NPR)
avec une valeur plus élevée durant le démarrage, car il empéche linteraction entre les

deux modes de fonctionnement [86].

La distribution de la pression pariétale théorique et expérimentale, issue d’un calcul
CFD [79,89] en mode hautes altitudes. En raison, des effets de la couche limite, la
pression suit une pente négative et non une discontinuité comme le prévoit la théorie.

Cet effet a été déja prédit par Martelli et al. [89] (voir figure 1.21).

L'extension doit, alors, étre divisée en deux parties : la région d’inflexion, ou le
gradient de pression est négatif et la partie résiduelle, ou la pression pariétale est
constante [87]. Martelli et al. releverent une troisieme région a gradient de pression

négatif située a I'extrémité de I'extension.
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Figure 1.21 : Variation de pression dans le deuxieme mode de fonctionnement de la
tuyére double galbes, comparaison de I'écoulement visqueux vs non visqueux (gauche)
[87], CFD-visqueux (droite) [90].
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Cette évolution que précede la transition réelle est nommée « sneak transition».
Durant la montée, la variation de NPR est uniguement due a la variation de la pression
ambiante par le changement d’altitude. La « sneak-transition » peut étre la source de
charges latérales tres élevées du méme ordre de grandeur que celles rencontrées lors

de la phase de démarrage, figure (1.22) [87].
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Figure 1.22: Comparaison du niveau de charge latérale entre la tuyere
double galbe et la tuyére conventionnelle TIC [87].

1.4.9. Tuyere a générateurs de vortex

Dans le but de réduire les charges latérales, deux concepts sont proposes.

A. Divergent a paroi ondulée

L'idée de base de ce concept [91] est d'augmenter la résistance au décollement en
générant des tourbillons a I'aide d'un contour ondulé a la sortie (voir figurel.24(a)). Le
contour ondulé permet, a priori, de freiner le mouvement latéral de la ligne de
décollement par :

- L'augmentation de la trainée dans la région critique ;

- L'induction de vortex qui fixent I'écoulement circonférentiel (voir figure (1.23)).

Figure 1.23 : Schéma des structures tourbillonnaires sur la surface ondulée [91].

Des essais a gaz froid, sur des modeéles sous-échelle ont montré que le contour
ondulé permet de réduire de maniere significative et dans certains cas d'éliminer

totalement, le décollement induit par le choc dans I'’écoulement sur-détendu [92].

Toutefois, en raison de la contrainte pariétale sur la surface ondulée et une
augmentation des pertes de sur-détente, le controle de décollement est réalisé au prix
de pertes de performances, allant de (3,6-6,4%) par rapport, au cas totalement décollé.
En outre, la complexité de la conception et de la fabrication augmentent de maniéere

significative lors du passage d'une géométrie de révolution a une géométrie 3-D.
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B. Divergent polygonal

L’idée principale est de contréler le décollement du jet :
- Par l'introduction d’arrétes le long du divergent ;
- En favorisant une transition progressive du col vers la sortie ;

- Le passage d’une section circulaire a une section polygonale [93] (voir figure 1.24 (b)).

Des activités expérimentales ont été menées sur ce type de concept dans le cadre
du groupe de travail FSCD par Ostlund & Bigert [94].
a) ‘

Figure 1.24 : Tuyére a générateurs de Vortex : a) Divergent a paroi ondulée,
b) divergent polygonal [15].

1.4.10. Tuyere a deux modes

A. Divergent polygonal

Ce concept prévoit deux chambres de combustion complétement concentrique, (voir
figurel.25(a)). A basses altitudes, les deux chambres fonctionnent en paralléle avec un

rapport de détente modéré.

En mode hautes altitudes, seule la chambre interne reste en fonctionnement.
L’écoulement se recolle sur la paroi externe en donnant un rapport de détente plus
élevé que le premier mode, ainsi, on obtient un gain de performances en mode hautes
altitudes. Des essais ont montré la présence de décollement en mode basses altitudes
[95]. Ce décollement résulte des fortes charges thermiques. En outre, la discontinuité
de profil en mode hautes altitudes induit des pertes de performances de I'ordre de 0.8 -

4%, en fonction du rapport de sections du col extérieur /col intérieur [83].

B. Doubles moteurs concentrigues

Ce concept prévoit deux moteurs concentriques ; le plus petit étant inclus a l'intérieur
du plus grand, (voir figurel.25(b)) [96].Contrairement aux types cités ci-dessous, la
chambre intérieure n’est pas complétement placée dans la chambre extérieure. Cette

derniere est de forme annulaire a paroi intérieure indépendante.
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En principe, les deux modes de fonctionnement sont comparables a ceux d’une
tuyére a deux cols [83]. Des simulations numériques ont montré la présence d’ondes
de compression proche de la levre de la tuyere intérieure, en mode basse altitude [97].
Ces ondes favorisent I'inhomogénéité de I'écoulement dans la zone de mélange

commune entre la tuyére intérieure et extérieure.

Figure 1.25 : Tuyere a deux modes de fonctionnement,
a) tuyere a deux cols, b) deux moteurs concentriques.

Durant le mode haute altitude, des ondes de détente sont remarquées a la sortie de
la tuyere extérieure lorsque le rapport de sections augmente soudainement et
I'écoulement dirigé vers I'axe de symétrie. Proche de I'axe, un choc se produit et la
pression statigue augmente significativement dans la région centrale de jet. Cette
augmentation de pression induit des zones de recirculation dans la tuyere intérieure.
Les pertes dues a I'inhomogénéité et le choc de compression restent comparables a

ceux dans les tuyeres galbées (conventionnelle) [83].

1.4.11. Tuyeére auto-adaptée

Dans ce type, la détente est réalisée par un écoulement interne ou externe.

A. Tuyere auto-adaptée a écoulement interne

A.1 Tuyére a injection secondaire active

Il s’agit d’'un concept qui prévoit de varier le rapport de sections de la tuyere en
déployant sa surface, préalablement repliée [98] (voir figurel.26). Cela permet
d’adapter la pression de sortie de la tuyére a toutes les altitudes de vol. Cette

technologie nécessite un refroidissement actif de la paroi métallique.

Bien que d’'un point de vue théorique, cette solution soit la plus appropriée pour
éliminer le probléme du décollement de jet et pour maximiser les performances de la
tuyere, sa faisabilité reste compléetement a démontrer. Néanmoins, des solutions
technologiques similaires (tuyeres a pétales superposés) ont été utilisées sur des

missiles balistiques et sur certaines tuyeres d’avions militaires.
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Figure 1.26 : Divergenf a surface variable [98].

A.2 Col a surface variable

Ce concept (voir figurel.27) utilise une tuyere galbée classique avec une section de
sortie fixe et un pointeau mécanique situé dans la chambre de combustion et la région

du col pour faire varier la surface de ce dernier.

La section du col, de forme annulaire entre le pointeau et la paroi extérieure, est
variée en déplacant axialement le pointeau. Le concept de pointeau a été utilisé dans

les moteurs a propergol solide comme un moyen de fournir une poussée variable.

En principe, il permet une variation continue de la section de col et, par conséquent,
des rapports de sections optimums tout au long de la mission. Cependant, il nécessite
un dispositif d'actionnement et un systtme de commande perfectionné. Ce concept
présente quelques inconvénients tels que :

- Le poids du moteur ;

- La complexité de conception ;

- Le refroidissement du pointeau et la paroi du col ;
- La fiabilité.

Les pertes de performances de ce type de tuyere sont comprises entre 1 a 2,5% par
rapport a une tuyére galbée pour le méme rapport de sections [98]. Ces mémes pertes

varient en fonction de la position du pointeau.

Figure 1.27 : Tuyére munie d'un col a section variable [15].
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A.3 Tuyére a expansion/déflection

Il s’agit de concept dont le but principal est la réduction de 'encombrement global du
moteur (voir figure 1.28), en particulier, dans la direction longitudinale. Plusieurs
variantes de ce concept sont proposees.

La plus connue est celle ou la chambre de combustion et les composants du moteur
se trouvent placés au milieu de la tuyere [99]. Dans ce concept, les gaz de combustion
atteignent la vitesse sonique dans la zone ou leur direction d’écoulement subit une forte

déviation, pour étre dirigée dans la tuyére supersonique, sans générer d’'ondes de choc.

En effet, la focalisation d’'une onde de compression sur la paroi métallique du col

serait rédhibitoire pour la tenue thermomécanique de la structure.

Figure 1.28 : Tuyere a expansion/déflection.

La définition du profil de la région sonique de la chambre de combustion, ainsi que
son systeme de refroidissement, représente les points les plus critiques pour la
réalisation de ce concept. Néanmoins, un prototype a été réalisé en Russie (moteur
RD-0126E) et des essais a feu ont été réalisés dans les années 1990, démontrant le
bon fonctionnement de ce type d’engins [4]. Toutefois, ce type de tuyeres est destiné a
une utilisation principalement dans le vide, car elle n’apporte aucune amélioration par

rapport a la problématique du décollement de jet.

B. Tuyere auto-adaptée a écoulement externe

L'auto adaptation est le fait que la frontiere externe du jet s'adapte en fonction de la
pression extérieure P,. L’intérét des tuyeres a corps central (Plug Nozzle) par rapport
aux tuyéres classiques apparait lors des régimes de sur-détente, par le fait, de
I'adaptation de la frontiere externe ou le jet est canalisé a travers une section efficace

Aer variable selon la pression extérieure.
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Une tuyére a corps central fonctionne avec un rapport de section efficace Aer/Ac
adaptable en fonction de l'altitude. Il en résulte une détente autocontrdlée des gaz
propulsifs. Ce concept a fait I'objet de plusieurs études ces derniéres années pour
évaluer la géométrie optimale de I'épine, a linstar de celle de Dunn & Coats [100].
Calabro & al., Wisse [101] et Onofri [102] qui ont évalué les performances et les limites
des différentes architectures. Ce type de tuyéres est divisé en trois catégories selon le

mode de fonctionnement.

B.1 Tuyeére a corps central idéal

Ce concept, prévoit un corps central idéal axisymétrique (full length plug nozzle) de
profil conique ou galbé (voir figurel.29). Le calcul de profil se base sur la méthode de
Rao [4], en tenant en compte les effets de la cinématique et de la couche limite sur la
méthode TDK (Two-Dimensional Kinetics) [100].

Ze | AY
X

Figure 1.29 : Tuyere a corps central idéal profilé.

Par rapport, a une tuyére idéale a écoulement interne, le profil d’'une épine idéale est
tres long et donc beaucoup trés lourd par rapport a une tuyére idéale conventionnelle.
Ce type de tuyere permet d’avoir de :

- Meilleures performances en mode basses altitudes ;
- Mémes performances en mode hautes altitudes, qu’une tuyére conventionnelle (ayant
méme rapport de section) [78].

Néanmoins, son poids et sa longueur ne permettent pas de I'intégrer facilement sur

un lanceur. En outre, elle demande un systeme de refroidissement de haute

technologie surtout au bout de I'épine.

B.2 Tuyere a corps central tronqué

Ce concept est avantageux par rapport au précédent, vu sa masse et sa longueur

considérées comme modérées. Le comportement du champ d’écoulement est différent.
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En mode basses altitudes, la région du culot génére un sillage. A hautes altitudes, le
sillage du culot se referme. La transition entre les deux modes génere une poussée
négative, car, au moment de la fermeture du sillage, la pression au culot est Iégérement
inférieure a la pression atmosphérique. A basses altitudes, cette tuyere donne
quasiment les mémes performances que celle & corps central idéal. Néanmoins, a
hautes altitudes, elle se caractérise par des pertes de performances dues a la trainée

du culot [83] (voir figure 1.30).

- y
X
Figure 1.30 : Tuyere a corps central tronqué.

B.3 Tuyere plane a corps central tronqué

Les tuyéres planes a corps central tronqué (Linear Aerospike Nozzle) ont fait 'objet
de nombreuses études dans les années 1980-2010. L’'exemple le plus connu est

probablement le prototype NASA XRS-2200, testé a feu en aolt 2001 a la NASA's
Stennis Space Center (voir figurel.31).

Néanmoins, apres la suppression du projet X-33, auquel ce moteur était destinég, les
travaux ont été arrétés. Par sa conception, ce type de tuyéres permet de faire
fonctionner le moteur avec un écoulement supersonique attaché, car le jet se trouve en

équilibre de pression avec I'atmosphére (quelle que soit I'altitude de vol).

A hautes altitudes avec une pression faible, les performances de cette tuyére
diminuent fortement. D’autre part, plusieurs difficultés doivent étre surmontées pour des
futures applications en vol de cette technologie. En outre, la nécessité de maitriser le
réseau de chocs généreé par l'interaction du jet propulsif avec 'atmosphére et la surface
métallique de I'épine durant les conditions de fonctionnement du moteur et a toutes les

altitudes de vol est primordiale.

Sans oublier le besoin de refroidir correctement I'épine, en particulier son extrémité,

qui impose des contraintes de conception et de fabrication difficiles a respecter.
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Figure 1.31 : Tuyére plane a corps central tronqué (Linear Aerospike Nozzle).

1.5.Conception des tuyeres supersonigues a haute température :

Les études sur les tuyeres supersoniques en utilisant le modéle a haute température
sur le dimensionnement de ces dernieres, ont été principalement menées par les
auteurs Zebbiche et Youbi. On présentera dans ce qui suit les principaux résultats de
ces études en mettant I'accent sur les points forts de ces travaux.

- L'utilisation de la forme de la tuyére obtenue sur la base du modéle d’un gaz parfait,
dégrade les performances souhaitées; surtout si la température de la chambre de
combustion Ty est élevée (supérieure a 1000K) [5, 35, 109].

- A faible température, I'écart des résultats entre les deux modéles est faible, ce qui
donne la possibilité d’étudier un écoulement a haute température en utilisant les
relations GP. Par contre, lorsque To augmente, la théorie du gaz parfait commence a
donner des résultats qui s’éloignent au fur et a mesure du cas réel, d’ou la nécessité

d’utilisation le modele HT.

L’étude montre que si on conserve la méme variation du nombre de Mach a travers
la tuyere et par conséquent, le méme nombre de Mach de sortie Ms du modéle du gaz
parfait, il faut déterminer pour le modele HT, le rayon de chaque section et en particulier
le rayon de la section de sortie qui va donner la méme variation du nombre de Mach et
par conséquent une autre forme de la tuyéere sera obtenue. Le rapport des sections
obtenu est supérieur au rapport des sections du modele GP. La forme de la tuyere
obtenue a y constant est alors incluse dans la tuyere obtenue par le modele HT.

M s(HT) =M ,(GP) (1.3)

J2H [To(HT
MS(HT)=M (1.4)

af[Tg(HT) ]
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Dans ce cas, le rapport des sections entres le modéle HT et GP est :

. (+* ) .
Al A'CHT ):Exp|jTT Fo(T)dT | > A,/ A" (GP) (1.5)
(L 's(HT) )

La deuxieme situation consiste a conserver la forme de la tuyére dimensionnée sur la
base du modele du gaz parfait pour les applications aéronautiques. Dans ce cas, cette
tuyéere délivre un nombre de Mach inférieur a celui souhaité (voir la relation (1.7)). La
correction du nombre de Mach pour le modele HT se fait en premier lieu par la
détermination de la température Ts comme solution de I'équation (1.5). Dans ce cas, les
rapports thermodynamiques changent et vont influencer sur les autres parameétres de
conception telle que la force de pression exercée sur la paroi de la tuyére.

A;/ A'(HT) = A /A (GP) (1.6)
Alors, le nombre de mach Ms entre les deux modeéles est :

M, (HT)<M, (GP) a.7)

1.5.1. Cas bidimensionnelle

Zebbiche et Youbi ont menés une étude de conception a HT dune tuyére
supersonique bidimensionnelle MLN [31]. lls ont ajouté I'effet de variation de Cp et de y
en fonction de la température Ty sur la conception des tuyéres supersoniques. On

présentera dans ce qui suit les principaux résultats :

- Effet sur la lonqueur (L/y*)

La figure 1.32 montre la variation de la longueur adimensionnelle (L/y*) de la tuyére
2-D a détente centrée en fonction du nombre de Mach de sortie Mg et en fonction de la
température To. On remarque toujours linfluence de la température T, surtout si la
valeur dépasse les 1000K environ. L’étude indique l'influence du changement de la
température génératrice sur les paramétres de design de la tuyere ou l'erreur entre le

modeéle HT et le modeéle GP est mise en évidence dans cette étude.
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Figure 1.32 : Variation de la longueur de la tuyéere a détente centrée 2D [31]
(a) : en fonction de Ms. (b) : en fonction de Ty lorsque Ms=3.00.
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- Effet sur la masse (Cyasse)

La figure 1.33(a) représente la variation de la masse adimensionnelle de la tuyere en
fonction de Ms. Si Ms<2.50 environ, la température Ty ne présente presque aucune
influence. De méme, la figure 1.33(b) présente la variation en fonction de Ty lorsque
Ms=3.00. Le calcul de la masse est lié avec le calcul de I'arc curviligne de la paroi. On
n’a pas pris en compte le calcul de la masse des deux cotés gauche et droit de la

tuyére. lls se trouvent a l'infini (n’existe pas), vu que la tuyére est 2-D.

ERrad 224
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o ] - - . . ) 15 3 T T T d
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‘ L2000,
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(a): en fonction de Ms. (b) : en fonction de Ty lorsque Ms=3.00

Figure 1.33 : Variation de la masse de la tuyére MLN 2D [31]

- Effet sur la force de pression (Crorce)

La figure 1.34(a) représente la variation de la force de pression en fonction de Mg
pour différentes température Ty, y compris le cas du gaz parfait. Le but de la figure
1.34(b) est de présenter I'effet de T, sur ce parametre, si on change T, de la chambre
de combustion sans changer le nombre de Mach Ms.

0.6 0.40 5

] o~ R
] CFOI'(?F! 0.383  Force
0.5 4 0.36
| 1 0.34§ (b)
0.4 2 0521 Hante Température (AMz=3.00)
| 3 : B
0.3 a 0.3073
] 0.28 3 Caz Parfait (Mz=3.00)
0.2 ] Cowrbe 1 HT (Ty—3000 E°) 0261
] Courbe 2 HIT (To=2000 K°) <t
Bl Cowrbe 3 HEP (Ty=1000 K°) 0.247
0.1 4 G vbe 4 GP (=i 402) 0.22 ]
] 0.20 3 T T T J
0'01 5 3 4 N . 0 1000 2000 3000 4000
" f L0
s T4(K°)
(a): en fonction de Ms. (b) : en fonction de Ty lorsque Ms=3.00.

Figure 1.34 : Variation de Cg exercée sur la paroi de la tuyére MLN 2-D [31].

1.5.2. Cas axisymétrigue

pY

Les études de conception a haute température de la tuyére supersonique
axisymétrigue MLN, ont été menées par Zebbiche [110,111]. On montrera dans ce qui

suit les résultats de ces travaux de recherches :

- Un maillage raffiné et bien adéquat dans les régions de Kernel et de la transition,

permet de concevoir une tuyere convenablement avec une erreur minimale.
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- La tuyére a détente centrée axisymétrique posséde un point d’'inflexion ayant un
angle Bmax situé proche du col. Alors, 'angle de déviation de la paroi augmente de 6" a

Bmax €nsuite diminue progressivement jusqu’a 6=0 a la section de sortie.

Un autre résultat important trouvé par Zebbiche [110,111], est la représentation des
courbes iso-valeurs, notamment les courbes iso-Mach et les iso-directions
respectivement (voir figures 1.35(a) et 1.35(b)). On voit clairement que les courbes
obtenues dans la région de transition ne sont pas des lignes de droites, vu que cette
zone est de type non simple, contrairement au cas 2D, ou on a trouvé des segments de
droite. La figure 1.35 démontre que I'écoulement est axisymétrique avec une sortie

uniforme et paralléle.

Dans la figure 1.35(b), on remarque que les courbes coupent la paroi de la tuyere en
deux points, qui démontrent I'existence d’un point d’inflexion possédant 6 = 6,.x. On
remarque que guelques courbes iso-valeurs passent par le point A du col, qui démontre
encore que les courbes iso-Mach possédent un nombre de Mach M<M et les courbes
iso-directions posséde 6 < 6. Les points possédant une direction nulle sont les points

du col, 'axe de symétrie et la partie uniforme triangulaire.

ViV y/ pe

/Y Xy
(a): Courbes iso-Mach. (b) : Courbes iso-directions.
Figure 1.35 : Courbes iso-valeurs de la tuyere a détente centrée axisymétrique [111].

1.6.Position du probléme par rapport a la littérature

Dans l'industrie aérospatiale, 'amélioration des performances des tuyéres [103],
joue un role trés important et représente un probléme d’actualité. La tuyére MLN est
trés utilisée jusqu’a présent dans la majorité de la construction aérospatiale, vu ces
performances par rapport aux autres type de tuyeres supersoniques existantes et aussi
pour la simplicité de la fabrication [30, 31,32]. On s’intéresse généralement a trois
principales performances qui sont le nombre de Mach de sortie Mg, la masse de la
tuyere et la force de poussée. On peut aussi discuter la longueur de la tuyere et

d’autres parameétres concernant la géométrie de la tuyere.
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Pour une chambre propulsive d’'un lanceur satellitaire, la tuyére supersonique
posséde la plus grande partie de I'engin qui peut arriver a 80% de la masse globale
[30]. La nouvelle forme congu sera nommée tuyére annulaire a corps central CAN
(Cylindrical Annular Nozzle), formée par un corps central et une paroi extérieure pour
redresser I'écoulement jusqu’a la sortie) (voir figure 1.36). Cette derniere est obtenue
dans le but de résoudre les principaux problémes d’amélioration des performances:

- L’augmentation de la charge utile qui est souvent un satellite spatial ou une bombe.
- L’augmentation de la quantité de carburant, afin d’augmenter 'autonomie et la portée

d’'un missile en qualité de temps de vol et la durée de vie de satellite.
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Figure 1.36 : Tuyere supersonique CAN (Cylindrical Annular Nozzle).

Vus les longueurs et poids prohibitifs des tuyeres conventionnelles, les motoristes se
sont penchés vers un concept d’'une tuyére moderne avec un minimum de longueur
MLN (Minimun Length Nozzle) et des meilleures performances géométriques et
aérodynamiques (voir figure 1.37). Cette derniere équipe la plupart des moteur fusées
actuels et futures, citons :

- Les lanceurs Atlas V [104] et Falcon 9 [105] des USA qui a été lancé en 2019 ;

- Le projet Langue Marche 11 de la Chine,

- Le projet Ariane-6 [106] et Europa de I'Union Européen qui a été lancé en 2019,

- Les projets H-1IA et H-1IB de Japon en 2019,

- Le projet KSLV [107] de la Korée de sud,

- Le projet Safir de la république de I'lran,

- Le projet Shavit de I'lsrael et

- Le projet Dnepr de I'Ukraine [108].

- Les projets de la république de I'lndia PSLV C37 (launched in February 15", 2017).

Pour cela, une étude comparative entre cette derniére (tuyere MLN) et la tuyere
CAN, objet de mes travaux de recherches, est nécessaire pour montrer les

ameliorations apportées par le concept du présent travalil.
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Figure 1.37 : Tuyéres (MLN) de moteurs fusées [13], [15].
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La méthode de conception de la tuyere CAN est basée sur la méthode des

caractéristiques en axisymétrique, a haute température [83]. D’aprés le tableau 1.1, on

remarque que la chaleur spécifique Cp et y varie en fonction de la température. Notons

ici que la théorie du gaz parfait ne tient pas compte de cette température. Les auteurs

Zebbiche et Youbi ont développé un modele mathématique a HT [5, 6, 9].

Les résultats obtenus d’'un écoulement supersonique d’'un gaz parfait présentés dans

les références [7, 34, 52] sont valables sous la base de quelques hypothéses. Parmi

ces hypotheses, le gaz est considéré comme calorifiquement parfait, c’est-a-dire que

les chaleurs spécifigues Cp et Cy sont constantes et ne dépendent pas de la

température. On trouve dans la référence [7], une table contenant les valeurs de Cp et y

en fonction de |la température pour 'air dans l'intervalle 55K et 3500K.

Tableau 1.1 : variation de Cp(T) et y(T) en fonction de la température de I'air [7].

1.7. Objectifs de I'étude

T(K) C (I/KgK) v(T) T(K) Cp (I/KgK) ¥(T) T(K) Cr (/KKgK) v(T)
55 1001,9 1,402 900 1120,4 1,344 2500 1273,8 1,291
200 1002,2 1,401 1100 1158,2 1,329 2700 1281,5 1,289
250 1002,8 1,401 1200 1173,8 1,324 2800 1285,0 1,288
300 1004,5 1,400 1300 11875 1,319 2900 1288,3 1,287
350 1007,9 1,398 1400 1199,6 1,315 3000 1291,5 1,286
400 10131 1,395 1500 1210,2 1,311 3100 1294,4 1,285
450 1020,3 1,391 1600 1219,7 1,308 3200 1297,2 1,284
500 1029,2 1,387 1700 1228,1 1,305 3300 1299,8 1,283
550 1039,4 1,381 1800 1235,7 1,303 3400 1302,3 1,283
800 1098,2 1,354 2300 1264,9 1,294
850 1109,5 1,349 2400 1269,5 1,292

Aprés une recherche bibliographique, on a remargqué que la majorité des travaux

publiés dans le domaine de la conception des tuyéres sont basés sur l'utilisation du

modeéle du gaz parfait a chaleur spécifigue Cp constante. Cette supposition ne tient pas

compte du comportement réel du gaz lorsque la température génératrice est élevee.
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L’objectif principal de la présente étude, consiste a tenir compte de l'effet de la
variation de Cp et y en fonction de la température pour concevoir une nouvelle forme
des tuyeres supersoniques axisymétriques a corps central (CAN), a une température
inférieure a la température du seuil de dissociation des molécules. Le calcul des
performances de ces tuyéres est fait,en mettant 'accent sur : le nombre de Mach de
sortie, le coefficient de poussée ainsi que la masse de la tuyere. La comparaison sera
faite avec les résultats concernant I'étude et la conception a haute température de la

tuyere supersonique MLN basée sur les travaux des auteurs Zebbiche et Youbi [6].

Pour mieux comprendre la phénoménologie des charges latérales en fonction des
pressions pariétales qui se développant lors du démarrage du moteur en sur-détente
(décollement libre, restreint et charges latérales), une application CFD a été réalisé.
Cette derniére contribue a I'étude et a I'évaluation physico-théorique des charges
latérales dans les deux tuyéres CAN et MLN. Plusieurs phénoménes physiques sont
rencontrés : décollement de jet, choc oblique, disque de Mach, ligne de glissement,
zone de mélange, interaction (onde de choc/ couche limite). Cette topologie
d’écoulement engendre une distribution de pression différente le long des parois ce qui
provoque des oscillations induisant des Charges latérales instationnaires, capables

d’endommager le divergent de la tuyere

Dans cette simulation, il convient de quantifier les charges thermomécaniques
induites par le décollement de jet en sur-détente qui seront plus faibles par rapport aux
celles de la tuyére MLN. Alors que linterprétation des modéles découlement est
appuyée sur I'analyse des résultats d’expériences de CNES, de SNECMA Moteurs et
de 'ONERA.

Finalement, il apparait clairement en sur-détente que :
- Les phénoménes rencontrés dans les tuyéres sont multiples et trés complexes ;
- Les topologies des écoulements ainsi que les répartitions de la pression a la paroi sont
différentes suivant le profil et le rapport des pressions de fonctionnement. Donc, il faut
s’attendre a des difficultés dans la modélisation et la simulation numérique de ces

eécoulements compressibles dans les tuyeres supersoniques.
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CHAPITRE 2

DIMENSIONNEMENT DES TUYERES ANNULAIRES AXISYMETRIQUES A HAUTE
TEMPERATURE

Dans ce chapitre, on va présenter la méthode de dimensionnement des tuyeéres
annulaires a corps central axisymétriques, en utilisant la méthode des caractéristiques a
haute température et en ajoutant I'effet de variation de la chaleur spécifique Cp(T) et le
rapport y(T) en fonction de la température [5] et [6]. Cette hypothese est valable lorsque
la température génératrice de la chambre de combustion est élevée, inférieure au seuil

de dissociation des molécules.

2.1.Paramétres d’'un écoulement supersonique a haute température

Les résultats de conception sur la base du gaz parfait présentés dans les références
[7], [34], [112] et [113] sont valables pour certaines hypothéses. Parmi celles-ci, le gaz
est considéré comme calorifiquement parfait, c’est a dire, les chaleurs spécifiques Cp et
Cy sont constantes et ne dépendent pas de la température, ce qui n’est pas valable
dans le cas réel lorsque la température croit [5] et [8]. Le but est de présenter le modele
mathématique en ajoutant I'effet de variation de Cp avec la température. Dans ce cas,
le gaz est nommé gaz calorifiguement imparfait ou gaz a haute température. Une table
contenant les valeurs de Cp et y en fonction de la température pour I'air dans l'intervalle
de 55K jusqu’a 3550K est présentée dans la référence [30]. Ici, on a fait une
interpolation polynomiale aux valeurs afin de trouver une forme analytique de la fonction

Cp(T) [114], vu qu'il existe une relation analytique entre Cp(T) et y(T).

Les relations mathématiques présentées sont valables dans le cas général
indépendamment de la forme d’interpolation et de la substance, mais les résultats
seront illustrés par le choix d’une interpolation par un polyndme du 9™ degré [5]. Les
relations mathématiques développées sont sous la forme d’équations algébriques non
linéaires et d’intégrales de fonctions analytiques complexes, ou la procédure analytique
de résolution est impossible. La méthode de dichotomie est utilisée pour la résolution
des équations algébriques non linéaires [5], [114] et [115] et l'algorithme de Simpson
utilisé pour l'intégration des fonctions présentées dans les références [114], [115] et [5].

Les fonctions a intégrer possédent des gradients élevés aux extrémités de l'intervalle



63

d’intégration. La quadrature de Simpson demande une discrétisation tres élevée pour
avoir une précision convenable. La solution de ce probleme est faite par introduction
d’'une procédure de condensation afin de raffiner les points a I'endroit ou il y a un
gradient élevé [5] et [116]. Les fonctions possédent un gradient élevé au point
supersonique. La formule de condensation choisie est celle de Robert, présentée dans
la référence [116]. L’application sera pour I'air dans le domaine supersonique inférieur
au seuil de dissociation des molécules, qui sera applicable si le hombre de Mach reste
inférieur a 6.00 environ [33]. La comparaison est faite avec le modele du gaz
calorifiquement parfait a y constant. Dans le but de déterminer la limite d’application du
modéle du gaz parfait, une étude sur I'erreur donnée par rapport a haute température

est présentée dans I'annexe B.

2.2.méthode des caractéristiques a haute température

La solution numérique des divers problemes qui ne peuvent pas étre traités
analytiquement a cause de leur complexité est réalisée grace a I'application des lois
mathématiques décrivant leur comportement physique qui s’expriment généralement
par des équations différentielles aux dérivées partielles. Le principe d’une approche
numeérique est essentiellement basé sur la transformation des équations différentielles
régissant le probleme en équations algébriques. Ainsi, les solutions des équations de
base d’'un fluide compressible ou non dans un régime subsonique et supersonique
différent selon le type des régimes et on peut les partager en elliptiques, hyperboliques
et paraboliques. lls sont de type elliptique pour un écoulement subsonique (M<1) et de

type hyperbolique pour un écoulement supersonique [7].

Pour obtenir les solutions numériques des équations non linéaires de types
elliptiques et paraboliques, on utilise une méthode fondée sur les éléments finis. Par
contre dans le cas ou I'écoulement est supersonique, une méthode issue de la
formulation caractéristique des équations hyperboliques est plus appropriée [5]. Dans
'annexe C, on va décrire quelques éléments de la méthode des caractéristiques pour

un écoulement supersonique plan et axisymétrique a haute température.

2.3.Dimensionnement de la tuyére annulaire axisymétrique

bY

La tuyére supersonique tridimensionnelle est congcue a partir de la tuyere
axisymetrique. C’est pourquoi on est obligé de décrire en premier lieu la méthode de

design d’'une tuyere axisymétrique. La figure 2.1 représente les différentes géométries
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de tuyeres supersoniques ayant un écoulement horizontal au col et a la section de
sortie. Les cas (a) et (b) sont respectivement de géométries bidimensionnelles [31,
109,117] et axisymétriques [47, 110, 111, 117].

Section par unité de profondeur

Section circulaire
. x

(b) : Tuyere bidimensionnelle

Section arbitraire

(c) Tuyére tridimensionnelle

Figure.2.1. Les différentes géométries des tuyeres.

BN

Le but de ce travail consiste a concevoir un nouveau concept de tuyére
axisymétrigue annulaire par lI'intermédiaire d’'un solveur numérique basé sur la méthode
des caractéristiques a haute température, inférieure au seuil de dissociation des
molécules, afin d’améliorer les performances aérodynamiques, soit par 'augmentation
de nombre de Mach de sortie, la diminution de la masse de la tuyére ou bien par
'augmentation du coefficient de poussée par rapport a la tuyére a détente centrée
(MLN), en tenant la méme section du col entre note tuyere CAN et la tuyére MLN. Cette
derniere donne une longueur minimale par rapport aux autres types existants. Il existe
deux catégories pour ce type de tuyéres suivant la ligne sonique. Si la ligne sonique est
droite, la paroi au col génére des ondes de détente centrées (voir figure 2.2 (b)). La
deuxieme catégorie posséde une ligne sonique courbée; dans ce cas I'écoulement a
l'intérieur de la tuyére posséde des lignes de Mach non centrées (étalées) (voir

figure2.2 (a)). Ce type de tuyere est nommeé tuyere de longueur minimale avec ligne
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sonique courbée. Les tuyeres de longueur minimale plane et axisymétrique sur la base
de ligne sonique droite sont présentées dans les références [7], [33] [117] et [118]. La
référence [34] traite I'analyse compléte de la tuyére MLN plane avec ligne sonique
courbée. Les références [33], [34] présentent I'analyse de la tuyere MLN axisymétrique
avec ligne sonique courbée. Généralement I'application de la ligne sonique droite est

utilisée pour les moteurs fusées [30, 42].

pression a la paroi
Po Pa

| 2
— >

(b) faisceau d’'ondes de détente centrées : (Rocket Nozzle (Minimum Length))
Figure 2.2 : Types d’ondes de détente

La figure 2.3 illustre le schéma général d’'une tuyére CAN et lignes caractéristiques

du champ d’écoulement dans les différentes régions.

La d
Figure 2.3 : Champ de I'’écoulement dans la tuyére a corps central.
La figure 2.4 montre le champ d’écoulement dans cette tuyére. L’écoulement entre le
col CA et la région uniforme DEG est divisé en deux régions. La région CAD, appelée
par région de Kernel, est une région d’ondes non simples ADE. La région triangulaire

DEG est une région d’écoulement uniforme au nombre de Mach de sortie Ms.
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8;=0.0
Afi=1 00

x
Axe de symétrie de la tuyére Ms

AB : Demniére caracléristique descendante de la zone de Kernel |
Mo - Nombre de Mach juste aprés la détente ;

Bz - Déviation de I'ecoulement juste aprés la détente

. :Cenire de détente au col de la tuvére.

Figure 2.4 : Champ d’écoulement dans une tuyere a détente centrée [111].

Les travaux discutés auparavant sont réalisés par I'hypothése d’'un gaz parfait. Ces
travaux sont limités pour des faibles températures, pour lesquelles on peut aller jusqu’a
1000K*® environ, pour des nombres de Mach qui ne dépassent pas Ms=2.0. Dans le cas
réel, la chaleur spécifique Cp et le rapport y varient en fonction de la température. Le
but de ce chapitre est d’ajouter 'effet de la variation de la température sur une nouvelle

conception d’'une tuyére supersonique annulaire a corps central.

Les auteurs Zebbiche et Youbi [5, 31,32, 119] ont reconsidéré le probleme avec une
autre approche ou le gaz a haute température n’est plus entierement parfait. Ceci
conduit par la suite a faire une correction notable sur la conception des profils des
tuyéres supersoniques. Surtout au-dela d’une température génératrice de 1000K, a
partir de laquelle, les chaleurs spécifiques a pression constante Cp et a volume
constant Cy varient considérablement avec la température. Les nouvelles relations sur

des rapports thermodynamiques a haute température sont présentées dans I'annexe B.

2.4.Formulation mathématique

Pour un écoulement supersonique, irrotationnel et adiabatique d’'un gaz parfait, la
méthode des caractéristiques donne les équations suivantes, dites équations des

caractéristiques et de compatibilités [111, 119]:

Suivant € (1-3) :

[d(v+9): sin @ sin u dc

J ! (2.1)
d

oo

Suivant n (2-3) :

[d(v— :sinesiny

J ’ (2.2)
| dy

|



67

Les équations (2.1) et (2.2) sont valables respectivement sur les caractéristiques C
et C* comme le montre la figure 2.5. Dans le cas réel, les caractéristiques sont
courbées, si le maillage est bien raffiné on peut rapprocher la courbure par une ligne
droite, le calcul sera sur les lignes de Mach nommeées ¢ sur la caractéristique C et par

7 sur la caractéristique C”.

Figure 2.5 : lllustration des lignes caractéristiques et des lignes de Mach.

Les relations dans le systeme présenté par les équations (2.1) et (2.2) sont données

pour le modele du gaz a haute température par [5, 109, 113, 119] :

Co(T) [

dv = Fu(T =—2H(T) M Z(T)-1dT (2.3)
w (- 2T (2.4)
a(T) '
a(T)=/r(T)rT (2.5)
),(T)=m (2_6)

Ce(T)-r
Sous les équations (2.1) et (2.2), 6 représente I'angle de déviation de la vitesse de
I'écoulement par rapport a I'horizontal est [7] :
= arcsin (1/M ) (2.7)
On peut exprimer les directions ¢ et n des caractéristiques en fonction des

coordonnées cartésiennes x et y par la relation suivante [7, 52, 118]:

( dx
dé=——
cos(6 — u)
(2.8)
gy o — Y
{ sin (6 + u)

Remplagant les relations de I'équation (2.8) ainsi que la relation (2.3) dans le
systeme (2.1) et (2.2) on obtient :
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Suivant € (1-3):

[Ce(T) ; sin @'sin u
JZH M (T)—ldT+d9=—cos y
d (T) y (0-u) (2.9)
2w
Suivant n (2-3):
[Ce in in
2CH(TT) MZ(T)—ldT+d0:—S 92 a
Jd (™) yeos(d+x) (2.10)
{ﬁ—tg(0+,u)

Le modele mathématique développé est un systeme d’équations différentielles qui

dépend de quatre inconnues (X, y, T,6).

Comme on la mentionné, les caractéristiques C* et C sont des courbes, I'application
de la méthode des caractéristiques oblige a introduire un maillage bien raffiné, afin
d’approximer chaque caractéristique entre deux points par des segments de lignes
droites. Les propriétés (x, y, T, 6, p, P) en un point de champ d’écoulement, peuvent
étre déterminées a partir de celles des deux points reliés par les lignes caractéristiques
précédentes. Par exemple, les propriétés au point 3 de la figure 2.5 peuvent étre
déterminées a partir de celles 1 et 2 qui les relient. On approche dans ce cas la
variation des parametres y, 6 et T le long les segments reliant les points 1 et 2 et les

points 2 et 3, par les expressions suivantes [10,111, 119] :

013+CH+91+(1_C6)03 923+Ce+92+(1_ce)93 (211)
T13+CTT1+(1_CT)T3 T23+CTT2+(1_CT)T3 (212)
y13+cyy1+(1_cy)y3 y23+cyyz+(l_cy)y3 (213)

Cy, Co et Cy sont des coefficients d’interpolation appartenant a l'intervalle [0, 1]. Si ces

coefficients sont égaux a 0.5, on obtient la valeur moyenne des parametres.

2.4.1. Equation et procédure pour un point interne

Un point interne est situé dans le champ de I'écoulement supersonique, on prend
'exemple de point 3 (voir figure 2.6). Ce point est lié aux deux points 1 et 2 par des
lignes de Mach ¢ et n respectivement. Les propriétés (x, y, T, 6) aux points 1 et 2 sont

connues et le probléme revient a déterminer ces propriétés au point 3 [111, 119].
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Figure 2.6 : Nceud interne quelconque.

L’intégration des équations (2.9) et (2.10) donne :

Suivant & (1-3):

A13(T3_T1)+(93_91): Bl3(X3— X1)

tyg_ y,. = C13(X3_ X1)

Suivant n (2-3):

jAls(Ts_Tz)"'(es_ez): Bz3(y3_y2)

[y3_y2:C23(X3_X2)

Avec :

Col(Tus) [ -
A13:_P—13 M123_1

2H (T 13)

Sin (T s)sin(u,;)

Biz=—

y13003(913— #13)

Cwi=1g (913_ﬂ13)

o, =arcsin (1/ M 45)

JZH (T 13)

M 13 =
ais

aiz = \,713”- 13

_ _Ce(Tus)
CP(TlB)_r

7/13

ColTas) 5
A23:_2|_:)—23 Mia_l

(T 23)

_ Sin(923)5in(#za)

23 =
y13COS(023— /u23)

C=1g (923"’#23)

Uy, = arcsin (1/ M ,3)

N2H (T 22)

M 23 =
a 23
a3 = '\’723rT 23
Cp(T 23)
V23 =
CP(T 23)_ r

69

(2.14)

(2.15)

(2.16)

(2.17)

(2.18)
(2.19)
(2.20)

(2.21)

(2.22)

Les équations (2.14) et (2.15) constituent un systéme d’équations algébriques non

linéaires a quatre inconnues (X3, Y3, T3, 63). L’algorithme par itérations successives

s'écrit [31, 110, 111,120] ;

(2.23)
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B D.+ D2+[sty3+ Bl3X3]

Ti= (2.24)
Azt A
O3= D1t BisXst AT s (225)
Avec:
E.= y3_C13X1 E,= yz_C23X2 (226)
Di1=61% AsT1— Bisxa D2=-60:21t B2y, AwsT 2 (227)

La résolution du systeme se fait par la procédure d’intégration de prédicteur
correcteur par la méthode des différences finies [34, 47, 117, 118,120, 121]. Pour
I'algorithme de prédicteur d’Euler, les valeurs initiales de yis, Tiz et 63 (i=1, 2) a
I'itération, K=0, sont données par:

Ti=T. 0= 0, Yie= Y, (2.28)

Ta=T: 023= 6> You=Y, (229)

Substituons les expressions (2.28) et (2.29) dans les relations (2.16), (2.17), (2.18),
(2.19), (2.20), (2.21) et (2.22) ainsi que dans les relations (2.26) et (2.27), ensuite
remplacons les résultats obtenus dans les relations (2.32), (2.33), (2.34) et (2.35) pour

obtenir les valeurs prédictives des parametres ( x;, y.:

3

T,, 6, )au point 3.

3

Pour l'algorithme du correcteur d’Euler, les valeurs des relations (2.11), (2.12) et

(2.13) sont utilisées et substituées dans les équations (2.23), (2.24) et (2.25) pour

obtenir les nouveaux paramétres au point 3. Les valeurs corrigées sont( x;, y;, T, 6: )

3

L’algorithme du correcteur d’Euler sera répété jusqu’a I'obtention de la précision .
Pour K itérations, il faut satisfaire la condition suivante pour assurer la convergence [9] :

K -1

MaxHyaKfy3

K K -1

3 7‘93

K K -1
,T3

0

|

]<e (2.30)

La variable x converge automatiqguement avec la convergence de la condition (2.30).

2.4.2. Procédure pour un nceud interne particulier

On rencontre ce type de points comme le montre la figure 2.7 lorsque le point 2 se

trouve sur I'axe de symétrie [10,110, 111].

L’utilisation de l'algorithme du point interne en axisymétrique pose un probleme pour
la détermination des propriétés de ce point particulier. Le terme B,z dans la relation

(2.17) est indéterminé pour la valeur prédictive, puisque, au point 2 on a y,=0, 6,=0.
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Comme le segment de la ligne de Mach montante est petit, le point 3 sera proche de
I'axe de symétrie, on peut rapprocher le numérateur du terme B3 par sin(6,3=sin(6;)=63

et le dénominateur par sin(é3+13)2Sin(1e3). Le terme By se simplifie a:

Bog® — (2.31)

y2=0

3‘{1 Mo M3

Figure 2.7 : Nceud interne particulier.
L’équation (2.15) ne reste plus valable, et sera remplacée par:

Ay (T3 =T, )= (0,-6,) =10, (2.32)
Alors, la résolution de I'équation (2.31) par rapport a & donne:

Apg T3 — Ay T,+0,

- (2.33)

05 =

Remplacgons I'équation (2.33) dans (2.17) et résolvons I'’équation obtenue par rapport a
T3 on obtient:
2[D1+ Big X3)+ A23T}2

Ty =
2 A +A,,

(2.34)

Comme résultat, I'équation (2.29) sera remplacée par I'équation (2.14). Donc pour
déterminer les propriétés (xs, ys, T3, 63) de ce type de point particulier, on utilise les
équations (2.23), (2.24) et (2.40).

2.2.3. Equations pour un point sur I'axe de symétrie

D’aprés la figure 2.8, le point 3 se trouve sur I'axe de symétrie de la tuyére. Donc, le
point 2 au-dessous de cet axe est I'image du point 1. Comme résultat, le point 3 est par

analogie un point interne.

Figure 2.8 : Nceud sur I'axe de symétrie.
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La procédure de calcul est la méme que celle utilisée précédemment pour un point
interne sauf que dans le cas actuel y3 = v3 = 63 = 0. On ne tient compte que de la
caractéristique C-, représentée par le segment de droite 1-3. Les inconnues X3, T3 sont
respectivement obtenues par la résolution du systeme (2.14). On obtient :

Y1

13

X3 =X -

(2.35)

Ty=T, s am X% (2.36)
Al3

On peut considérer ce point comme étant un point interne si les propriétés au point 2

sont prises par:

Xp =X i Ya=-Yp 3 O=-0 1 T=T (2.37)

2.5.Calcul des parametres thermodynamiques

Une fois qu'on a déterminé les propriétés (X, y, T et 6) en un point 3 du champ
d’écoulement, on peut déterminer le nombre de Mach M3 en remplacant la température
T = T3 dans la relation (2.4). Les autres parametres (rapports des masses volumiques,
rapport des pressions, rapport des vitesses du son, vitesse de I'écoulement et
composantes du vecteur de vitesse peuvent étre déterminés respectivement par les
relations suivantes [10, 110, 111] :

( )
{ 2 j —exp| [ 2 g7 (2.38)
o ), L 7Ts a™(T) )
(PY (T p)
=1 === (2.39)
\PO}g kT0)3kp0)3
1/2 1/2
{aj _as) [n(1y)) |(T_3\| (2.40)
8 ) allg) (2(To)) \Tp)
VT, T )1 2, 1 (2.41)
Lao Jg LV(T )J LTOJ
u V(T3) 1/2{713}1/2005(93)
T
’ (2.42)
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2.6.Procédure de calcul dans la tuyéere

Le calcul de I'écoulement dans la tuyére est divisé en deux régions nommées

respectivement : région de Kernel et région de transition.

2.6.1. Région de Kernel

Le calcul de I'écoulement dans la région de Kernel commence au point A avec
plusieurs manieres de conception. La premiére possibilité consiste a dimensionner la
tuyére sur la base de l'angle de détente 6y. La deuxieme possibilité est que la
conception se fera sur la base du nombre de Mach de sortie Ms [10].

- Si la conception se fait sur la base de 'angle de détente 64, le calcul numérique nous
oblige a discrétiser la zone de détente de I'écoulement 0 < 6 < 64 en un nombre fini de

points. Au total, on obtient (N+1) C’, et entre caractéristiques successives, on a :
9*
A0 = Av = — (2.43)
N

-Si la conception se fait sur la base du nombre de Mach Ms, le calcul nous
oblige d’avoir un pas petit, alors :
A0 = Av = donné (2.44)

Les relations (2.43) et (2.44) donnent un maillage uniforme pour les caractéristiques
C de la fin de la région de Kernel avec un espace large, mais pour les premieres C
juste aprés le col, donnent un maillage non uniforme. Ainsi le contour de la paroi juste
apres le col est mal présenté. Pour corriger ce probleme, on opte dans notre étude pour
un raffinement du maillage par insertion des C™ supplémentaires entre la ligne sonique

et la 1% caractéristique insérée en introduisant la condensation suivante [5, 10,47].

(2.45)

N; : Nombre des caractéristiques C insérées entre le col et la 1°® C°

A : Nombre réel supérieur a 1

La procédure de calcul dans la région de Kernel est représentée par la figure 2.9. En
premier lieu on détermine les propriétés au point 1 de la figure 2.9(a). En ce point, on a
Xx1=0,y1=ya=Yyq=1 et 6; = vy La température T; doit étre déterminée en résolvant

I'équation suivante [10,110, 111]:

0, = ITT F,(T)dT (2.46)

1
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I,
AL (a) A (b)
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c 3 o =2
o Corps central C_._) Clorps centraol
AN (d)

=l 1
5
o

e
Corps coentral
—

< N < =4
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Figure 2.9 : Processus de calcul des caractéristiques dans la région de Kernel.

On procéde ensuite a la détermination des propriétés au point 3 de la figure 2.9(a) en
utilisant la procédure d'un point sur 'axe de symétrie. Maintenant, la premiére
caractéristique est calculée. On passe a la deuxieme C et le calcul commence par la
détermination des propriétés au point 1 de la figure 2.9(b). En ce point on a toujours
x1ly== 0, yily== 1, mais 6; = v, ou 61 = 240 suivant que le maillage soit avec ou sans
procédure de condensation. La détermination de la température T, se fait toujours par
la résolution de I'équation (2.46) avec la nouvelle valeur de 6;. On passe par la suite a
la détermination des propriétés au point 3 de la figure 2.9(b). Nous finissons le calcul
sur cette C par la détermination des propriétés au point 3 de la figure 2.9(c) en utilisant

la procédure d’un point sur 'axe de symétrie.

Une fois arrivé au point de l'axe de symétrie, la caractéristique descendante
concernée est completement calculée. On passe a la troisieme C°. Chaque
caractéristique a partir de la troisieme, contient 4 types de points. Le premier, c'est le
point 1 superposé avec le point A. Un point 3 sur 'axe de symétrie comme le montre la
figure 2.9(f). Un point 3 interne particulier (voir figure 2.9(e)) et le reste des points sont
de type points internes. Chaque type de point nécessite une procédure difféerente
comme présentée auparavant. Notons ici, qu’'une C de numéro i (i=1, 2, 3, ..., N)
contient i + 1 points a traiter. Si la zone de Kernel contient N caractéristiques a traiter, le
nombre total Ntota de points a traiter est exactement égal a:

NTota,:2+3+4+...+N:w-1 (2.47)
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Le calcul de I'écoulement dans la région de Kernel s’arréte si le calcul de toutes les
N caractéristiques est achevé. Aprés la détermination du champ d’écoulement dans la

région de Kernel, on peut déterminer sa longueur (longueur de détente) par:

4 _ 28 (2.48)

2.6.2. Région de transition et contour de la tuyére axisymétrique

La détermination du contour de la tuyere axisymétrique se fait en méme temps que
le calcul de I'écoulement aux points d’intersection des caractéristiques dans la région

de transition ADE (voir figure 2.3).

Le contréle de la géométrie du maillage dans la région de transition dépend de la
distance Ax (non-dimensionnelle) choisie pour les points sélectionnés sur la ligne de
Mach uniforme DE. Les propriétés des points sur cette ligne sont connues et sont

égales aux valeurs de I'écoulement uniforme de la section de sortie.

La figure 2.10 représente le processus de calcul et illustre la direction de calcul dans
la région de transition. On calcul en premier lieu les propriétés au point 3 de la figure
2.10(a). Ici les propriétés au point 2 sont connues puisque ils appartiennent a la
derniere C" dans la région de Kernel. Les propriétés au point 1 sont données par:

X, =Xg +4x ;  y =Axtg(ug) ; 6,=00 ; T =T (2.49)

La température Ts peut étre déterminée par la résolution de I'équation (2.4) en
remplacant T=Ts et M=Ms. Le calcul des propriétés au point 3 se fait en utilisant la
procédure d’'un point interne. On passe au calcul des propriétés au point interne 3 ((voir
figure 2.10(b)) sur la méme C". On poursuit le calcul suivant la fleche indiquée sur la
figure 2.10(b) jusqu’au premier point (point 3) de la C (voir figure 2.10(c)). Le premier

point de la caractéristique précédente est un point de la paroi, qui est déja déterminé.

Le probléme qui se pose est la détermination d’'un point sur la paroi de la tuyere qui
coupe la caractéristique C’ calculée. Entre les deux caractéristiques, on peut détecter
plusieurs points intermédiaires de la paroi. Les différents cas possibles de détection de

points de la paroi sont illustrés sur la figure 2.10.

Sur cette derniere, les segments reliant les points 1 et 3 et les points 2 et 3 ainsi que

le segment de la paroi sont considérés comme des lignes droites. Les propriétés aux
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points 1, 2, 3 et W sont connues. L’intersection de la paroi avec la C” est nommée par le
point P~ de propriétés (X, y, &, T) et l'intersection avec la C* est nommée par le point

P* de propriétés (x*, y*, 4, T").

B (9
Figure 2.10 : Processus de calcul des C de la région de transition.
Pour connaitre lintersection du segment de la paroi avec C* ou C’, on calcule la
valeur suivante avec I'approximation initiale 6* = 6.
Ay = yy =1+ (5~ xy )18(0) (2.50)
Avec : @=Cy Oy + (1-Cy )07 (2.51)
c, <ro,1] : Coefficient d’interpolation.

- Si 4y > 0, on se trouve dans la situation (a) ou (c) de la figure 2.11.

- Si Ay <0, on se trouve dans la situation (b) ou (d) de la figure 2.11.

(d}

Figure 2.11 : Différents cas d’intersection de la paroi avec les caractéristiques
de la tuyere axisymétrique.
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1% Cas: Si Ay >0

Lorsque ¢ =0, on a 013 (¢) = 65 et lorsque ¢ = Aé;3 (distance entre les points 1 et 3) on

a 013 (€) = 6;. La variation linéaire de I'angle 6 donne au point P", le résultat suivant:

1/2

[x T =% )2+ (v —y,)° |
9‘:93+|(X %) + 0 y3)\ (6, -6,) (2.52)

| (% = %)+ (Y5 = ¥1)7 |

La détermination de la position du point P” se fait en écrivant les équations reliant les

points 1 et 3 et les points W et P". On obtient:

(x’: Yo=Yy —Xg A X, 18(0 )
tg(o )-4~ (2.53)

{y’=y3+ﬂ’ (x~—x3)

Avec:
9~ =Cy Oy +(1-C, )60~ (2.54)
a- = BTh (2.55)
X3 =X,

2°M€ Cas: Si Ay <0

Lorsque n =0, on a 6,3 (n) = 6 et lorsque n = An,3 (distance entre les points 2 et 3),
on a 8»3 () = Bs. La variation linéaire de I'angle 8, donne au point P, le résultat suivant:
) _I 1/2

[x+ — 2 + o
or g, | ST U TY) (2.56)
L(X3_X2) +(y3_y2) J

La détermination de la position du point P* se fait en écrivant toujours les équations

reliant les points 2 et 3 et les points W et P*. On obtient:

|[X+= Ys—Yw — X5 AT+ Xng((p+)
! tg(e") - A7 (2.57)
|Ly+=y3+/l+(x*—x3)
Avec : pt =Cy O, +(1-C, )0~ (2.58)
S S
. (2.59)

L’équation (2.53) représente un systéeme algébrique non linéaire permettant de
déterminer la position (X, y’) du point P". En premier lieu, on approxime I'angle 6 = 6.
On introduit cette approximation dans I'équation (2.53) pour obtenir 'approximation

initiale de la position du point P,
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Pour le point P*, l'algorithme est présenté par les équations (2.56) et (2.57) pour

obtenir la position de ce point et 'angle de déviation de la paroi.

+ . . + ..
X (itération K) — x (itération K —1)

<. (2.60)

Max [

I . L
, ‘y (itération K) — y  (itération K —1)

Entre chaque deux itérations il faut vérifier la condition (2.60) pour la nouvelle valeur
corrigée de 6 ou 8" pour prendre convenablement les équations nécessaires entre le
point P* ou P~ et de détecter exactement le point de la paroi. Une fois la position d’un
point déterminée, il sera considéré comme un nouveau point de la paroi et une ou deux
parmi les configurations de la figure 2.11 seront appliquées. La procédure sera répétée
pour les prochaines caractéristiques sélectionnées dans la région de transition. La
présentation de la paroi dépend du pas Ax choisi pour les points de la ligne de Mach

uniforme BS et des résultats obtenus sur la derniére C™ de la région de Kernel.

Une fois la position des points P* et P~ est déterminée, I'angle de déviation de la
paroi converge en méme temps avec le processus de calcul. La température en ces
points peut étre calculée en supposons une variation linéaire sur les segments reliant
les points 1 et 3 et les points 2 et 3 avec la méme démarche comme l'angle 6. On aura

le résultat suivant, respectivement pour le point P"et P™:

r _ ) _ ) _] 1/ 2
S (x X4 )2 +(y V32) | (T, -Ty) (2.61)
L (X3—X1) +(y3_y1) J

T

PR RIS
T+ =T2 +| 2 - | (T3'T2) (262)

L (X3—X2)2+(y3—y2)2 J

Pour obtenir le nombre de Mach en ce point, on remplace la valeur obtenue de la
température dans I'équation (2.4). Les autres paramétres peuvent étre obtenus en
remplacant la valeur de T3 par la valeur obtenue de T ou T dans les relations (2.38),
(2.39), (2.40), (2.41) et (2.42).

La figure 2.12 représente la procédure qui sera répétée pour chaque C dans la
région de transition jusqu’a la détermination d’une intersection de la paroi avec la C* BS
uniforme. Chaque fois qu’on sélectionne un point sur la ligne BS, le nombre de points
interne a calculer sur la C correspondante diminue graduellement jusqu'a I'obtention
d’'un seul point. Cette situation obtenue veut dire qu’on est arrivé au point S de la
section de sortie. Par conséquent, le rayon de sortie correspondant a la discrétisation

sera donné par:
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2 Ccomputed - [—y iy J (2.63)
A. Y« = Yoody

Le nombre de points trouvés sur la paroi de la tuyere (précisément le nombre Ny
dans la relation (2.63)) dépend du pas Ax choisi sur la C™ uniforme BS et du nombre de
points sur la derniere C AB de la région de Kernel. Il est supérieur ou égal au nombre
de points choisis sur la C BS uniforme et méme supérieur au nombre de points obtenus
sur la derniere C” AB de la région de Kernel; ce qui n’est pas le cas pour la géométrie
bidimensionnelle, ou le nombre de points de la paroi est égal forcément au nombre de

points de la derniére C” AB de la région de Kernel.

La paroi

Figure 2.12 : Passage d’'une caractéristique a I'autre dans la région de transition.

2.7.Masse de la structure de la tuyere

Pour calculer la masse de la structure de la tuyere, on considere les deux
suppositions suivantes [9,110, 111] :
1. La forme de la paroi entre deux points successifs est une ligne droite. Cette
configuration donne de bons résultats lorsque le nombre de points N est tres élevé.
2. La structure du divergent est constituée du méme matériau, d’'une épaisseur ty et de

masse volumique py constantes.

Le calcul de la masse de la structure de la tuyere est lié au calcul de sa surface de
révolution. Comme on aura (N-1) segments de droite, alors, sous forme non-

dimensionnelle, la masse peut étre obtenue par:

Masse I=N-1 S(j)
= CMasse = 2 —— (2-64)
Pu tu A =1 A

S(j) : représente la surface de révolution de la couronne circulaire limitée entre les
points j et j+1 (j=1, 2, ..., N-1) (voir figure 2.13).
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j+1 V . j+1
(/) X

Fﬁﬂ e — R
j@( %)

(a) Force de pression (b) Trongon d’une tuyére

Figure 2.13 : Présentation d’'un trongon de la tuyere axisymétrique a détente centrée.
D'aprés le theoreme de Guldin [11], la surfaces , sous forme non-dimensionnelle,
calculée par:

C wass —Nz_l[yl yHlJM e )2 v
j=1 y L y = J L J

Y body L [ Y body j
+ 27 + 7
y y = y >

*

(2.65)

2.8.Force de la pression exercée sur la paroi du divergent

Pour calculer la force de pression exercée sur la paroi de la tuyere, on suppose

encore que la pression exercée sur le troncon (j) de la figure 2.13 est approchée par:
Pjy = o Pj+(1-0) Py, (2.66)

Alors: Fiy = Po) S (2.67)

La force de pression totale F, exercée sur la paroi, est obtenue par la somme de

toutes les forces de pression exercées sur tous les trongons, on obtient:

2
Thrust N-1( P S ([ Pe M Yooay )

(P(S
C, = = E&EJL:JSIM Hﬂkpo“ " J (2.68)

Le rapport des pressions dans I'expression (2.68) est donné par la relation (2.41) et
I'angle o;, peut étre obtenu par la relation suivante:
(y )
0(. =arctg (Hlj (269)
) X

je1 X

Le coefficient de la force de pression est une partie du coefficient de poussée globale

de propulsion. Dans les relations du calcul de la masse et la force de pression,

I'expression A« est égale & = y2 pour le cas axisymétrique.
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2.9.Erreur des processus numérigues

L’erreur relative commise pour le calcul numérique peut étre évaluée pour le rapport

des sections critiques, par la relation suivante [31] :

(AE / A* )Computed

(AE / A* )Exacl

(%) = |1 - x 100 (2.79)

“(Ag 1 A)

2.10. Erreur entre les deux modéles GP et HT

Pour présenter lintérét de notre modele HT, on peut calculer l'erreur relative
commise pour le modele PG par rapport au modéle HT pour chaque parametre par la
relation suivante [31] :

(Parameter),q
Ciparamerery (%) = |1 = e es | 100 (2.80)
(Parameter)
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CHAPITRE 3

PHENOMENOLOGIE DES ECOULEMENTS DANS LES TUYERES DE MOTEURS-
FUSEES EN SUR-DETENTE

3.1.Conception des profils de tuyéres

Une tuyére supersonique est une conduite de forme convergente-divergente. 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 réle
d’accélérer les gaz d’une vitesse faible a I'entrée du convergent a une vitesse sonique

au col puis a une vitesse supersonique a la sortie de la tuyeére.

Les motoristes d’une fusée, contraints par une spécification limitant le poids et la
longueur de la tuyére, sont conduits, en fonction de la plage d’altitude de vol, a définir

un rapport de sections et a rechercher un optimum du rapport poussé sur poids.

Plusieurs solutions ont été proposées afin de réduire la longueur de divergent, tout
en s’efforcant de minimiser les pertes de poussée par rapport a celle d’'une tuyeéere
idéale. Historiqguement les tuyéres qui équipaient les moteurs des premieres fusées
suborbitales étaient de faible rapport de sections et possédaient un divergent conique
de demi angle d’environ 15° [122]. C’était le cas de la fusée allemande V-2. Les
scientifiques avaient mené des recherches sur les tuyéres supersoniques, mais ils ne
trouvent pas un avantage a utiliser la méthode des caractéristiques pour élaborer des
profils plus sophistiqués qui auraient équipés les tuyeres de faible rapport de sections
de leurs fusées balistiques. Aprés la seconde guerre mondiale, la demande continue
pour augmenter les performances des moteurs fusées, d’abord pour les applications
stratégiques (fusée balistique intercontinentale) puis dans le cadre de la conquéte
spatiale (course a la Lune, satellisation) a conduit & définir des tuyéres a plus grand
rapport de sections pour des moteurs fonctionnant a tres hautes altitudes. Pour des
tuyéres a grand rapport de sections, le concept de divergent conique devient vite
irréalisable [122]. Si des tuyeres a divergent quasi-conique continuent d’étre utilisées
pour des moteurs a ergols solides fonctionnant généralement aux basses altitudes
[123], la plupart des tuyeres qui équipent les moteurs fusées ont des profils optimisés

calculés par la méthode des caractéristiques.
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L’'optimisation des performances d'un moteur fusée peut étre recherchée et,
éventuellement, atteinte en essayant d’améliorer son architecture, ses composants, les
technologies de fabrication, ainsi que les systemes de gestion et de contréle de la
puissance délivrée par ses organes, en particulier les turbopompes et la chambre
propulsive. Pour les moteurs d’étage supérieur, cette optimisation se traduit, dans la
plupart des cas, par la minimisation de la masse et la maximisation de l'impulsion
spécifique, a condition de respecter I'enveloppe géométrique imposée par les
contraintes d’aménagement du lanceur. Pour les moteurs d’étage inférieur (étage
principal et/ou boosters d’appoint), la minimisation de la masse et la maximisation de
'impulsion spécifique restent des atouts de premier ordre. Néanmoins, d’autres
exigences tout aussi importantes influencent la conception d’'un tel moteur : d’'une part,
la maximisation de poussée en déterminant les dimensions globales et les sollicitations
structurales; d’autre part, le besoin de régulation du niveau de poussée sur de larges
plages de fonctionnement, conditionne les choix technologiques et de conception des
principaux organes composant le moteur. Ce dernier point constitue un atout majeur
pour la gestion du lanceur en vol, permettant d’en maximiser les performances tout en
préservant sa fiabilité. En effet, la possibilité de démarrer le moteur a une puissance
réduite (de I'ordre de 40-50 % du niveau nominal), et de le faire fonctionner sur une
plage de régulation de +/- 20 % autour du point de fonctionnement nominal, permet de
gérer au mieux l'accélération du véhicule en vol, tout en maitrisant les sollicitations
thermomécaniques, particuliérement sévéres au moment de l'allumage. Toutefois, une
telle excursion du point de fonctionnement a des impacts majeurs sur la conception des
organes propulsifs : les turbopompes, pour lesquelles la dynamique des parties
tournantes et les phénomenes de cavitation représentent des difficultés majeures ; les
organes de combustion, pour lesquels la variation du point de fonctionnement induit des
difficultés de conception pour les circuits de refroidissement ainsi que pour la stabilité
de la combustion ; la tuyére supersonique, pour laquelle les difficultés majeures sont
liées au refroidissement de la paroi métallique, mais surtout aux phénoménes de

décollement de jet, en régime transitoire et permanent.

Pour les moteurs d’étage principal, la conception des tuyeres propulsives classiques
est fortement liée a la nécessité de faire fonctionner ces dispositifs a basse altitude,
avec une pression ambiante d’environ 0.1 MPa. Par conséquent, le choix du taux de

détente résulte du compromis entre la maximisation des performances en vol et la
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nécessité de faire fonctionner la tuyére tout le temps en conditions de jet attaché (full
flowing), en particulier au sol, afin d’éviter les sur-chargements dynamique sur, induits
par un décollement de jet éventuel. L’introduction du besoin de régulation de la
poussée, en particulier lors du démarrage et pendant les phases de vol atmosphérique,
ne peut que contraindre encore plus la conception d'un tel dispositif. En effet, le
démarrage du moteur se faisant au sol a puissance réduite ne peut qu’aggraver le

risque de décollement de la veine supersonique.

Plusieurs études sont menées depuis des décennies, afin de s’affranchir de cette
limitation. D’'une part, la phénoménologie du décollement de jet et les facteurs qui en
sont a l'origine ont été étudiés, afin de prévenir ou, éventuellement, de contrdler le
décollement méme et ses effets. D’autre part, des dispositifs de détente supersonique
autres que les tuyéres de Laval ont été concgus ; I'objectif final de ces études est de

s’affranchir complétement des problémes liés au décollement de jet.

Sur la base des compétences professionnelles acquises dans le domaine des
tuyéres supersoniques des moteurs fusée, et nous appuyant sur les acquis des
recherches décrites aux chapitres précédents du présent travail, nous avons voulu
étudier, plus en détail, combien et comment il était possible de s’affranchir des
problémes liés au décollement de jet pour les moteurs opérant a basse altitude. Dans
ce but, nous avons d’abord évalué les différents concepts de tuyére déja proposés par
la littérature ainsi que leurs spécificités technologiques et opérationnelles, puis nous
avons restreint le champ d’investigation aux tuyeres a écoulement interne, de type
convergent—divergent. Ce choix, a priori restrictif, est motivé par le fait que ces
dispositifs ont été développés et produits depuis des décennies, atteignant des niveaux

de fiabilité démontrée, au sol et en vol, trés satisfaisants.

3.2.Fonctionnement théorigue de la tuyére supersonigue

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 systéme représenté par la figure 3.1, 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 P, est variable.
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Figure. 3.1 : Schéma de la tuyere supersonique [166].

Si la pression du milieu extérieur est égale a la pression génératrice, le fluide est
entierement au repos (voir figure 3.2, courbe (a)). Si la pression du milieu ambiant P,
diminue progressivement au-dessous de la pression P. supposée constante, un débit
d’écoulement prend naissance et cinqg régimes particuliers d’écoulements sont
distingués [124], [125].

3.2.1. Ecoulement subsonigue

L’écoulement est subsonique dans toute la tuyére [voir figure 3.2, 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.

3.2.2. Ecoulement sonique adapté

Si P, continue a diminuer jusqu’a une valeur notée Pacl, I'’écoulement au col devient
sonique et le deébit atteint une valeur limite maximale (voir figure 3.2, 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.

3.2.3. Ecoulement sonigue non adapté

Si P, diminue au-dessous de Pacl, le col reste toujours sonique. Dans le divergent
apparait un phénomene irréversible appelé onde de choc, I'écoulement est dit sonique
non adapté ou régime de sur-détente. L’évolution de I'écoulement est représentée par

la courbe (e) de la figure 3.2.
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Figure. 3.2 : Les régimes d’écoulement dans une tuyére supersonique. Evolution
de la pression le long de la tuyere [166].

Dans le convergent I'écoulement ne subit aucune modification mais dans le divergent
une onde de choc droite divise I'écoulement en deux parties (voir figure 3.3). Dans la
premiére partie du divergent I'écoulement est supersonique, la vitesse continue a
augmenter et la pression diminue. A travers 'onde de choc, la pression augmente et la
vitesse diminue brusquement. Dans La deuxiéme partie du divergent (aprés I'onde de

choc) la pression remonte et la vitesse diminue progressivement, I'écoulement est a
nouveau subsonique.

Col x
(1) et (4) subsonique, (2) sonique, (3) supersonique

Figure. 3.3 : Régime de sur-détente en 1-D [166].

L’'onde de choc se déplace vers la sortie lorsque P, diminue. Soit Pac2 la pression

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

En diminuant encore la pression P, au-dessous de Pac2, I'écoulement est
entierement supersonique, la diminution de P, ne modifie plus I'écoulement a l'intérieur.
L’adaptation de la pression entre la sortie de la tuyére et la pression du milieu ambiant

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

Si P, contenue a diminuer il arrive un moment ou I'écoulement est entierement
supersonique dans toute la tuyére. Le phénoméne d’onde de choc disparait, alors la
tuyére est parfaitement adaptée. L’évolution du gaz est représentée par la courbe (f) de
la figure 3.2. Notons par Pac3 la pression ambiante pour laquelle ce phénomeéne se

produit. Pac3 est appelée pression d’adaptation.

3.2.5.Ecoulement supersonique non adapté

Lorsque la pression Pa devient inférieure a Pac3 I'écoulement est dit supersonique
non adapté. L’écoulement dans la tuyére de Laval ne subit aucune modification,
I'adaptation entre la tuyére et la pression ambiante doit se faire a I'extérieur de la tuyere

par I'intermédiaire d’une série d’'ondes de détente obliques.

3.2.6.Remarques et résultats

- Une tuyere 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 l'intervalle de chaque régime d’écoulement nécessite la détermination
des valeurs de la pression du milieu ambiant pour une pression chambre P, fixe. Ces

valeurs sont Pacl, Pac2, Pac3.

3.3. Fonctionnement réel de la tuyére supersonigue

L’approche des écoulements parfaits et non visqueux suppose I'absence totale des
effets visqueux. Dans les écoulements réels, la tuyére comporte une couche limite qui
est trés sensible aux variations de pression, ce qui rend les phénoménes physiques

dans la tuyére plus complexes.

Ambient Exit Pressure Ambient
Pressure Equals Pressure
Oblique Ambient

Pressure
Shock Exit Pressure

Flow Separation Greater Than
Region Ambient

Pressure
Plume Plume

Boundary Boundary Plume
Boundary

(a) Bell Nozzle at Sea Level: (b) Bell Nozzle at Optimum Altitude: (c) Bell Nozzle at High Altitude:
the exhaust plume is the exhaust plume is the exhaust plume continues
"pinched" by high ambient column-shaped producing to expand past the nozzle
air pressure, reducing its maximum efficiency. exit reducing efficiency.
efficiency.

Figure 3.4 : fonctionnement d’une tuyére supersonique en fonction d’altitude.
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Lorsque le col est sonique, I'écoulement dans la tuyére dépend uniquement de la
pression a la sortie notée P et de la pression du milieu ambiant P,. En fonction de la
différence entre ces deux pressions, trois cas sont rencontrés (voir figure 3.4) :

(@) : Pe = Py, la tuyére est dite adaptée ;
(b) : Pe > Py, la tuyere est dite sous-détendue ;

(c) : Pe < Py, la tuyére est dite sur-détendue.

3.3.1.Le régime d’adaptation

Dans le cas du régime adapté, la détente du gaz est complétement accomplie dans
la tuyére. Le gaz se détend depuis la chambre jusqu'a la sortie de la tuyere, la pression
du milieu ambiant P, est égale a la pression de sortie Pe. L’é€coulement du gaz sort de
la tuyére sous forme d’un jet supersonique quasi-uniforme. Une frontiere isobare sépare
le jet supersonique du fluide ambiant. En sortant de la tuyére, la couche limite du jet
entre en contact avec le fluide ambiant et I'entraine dans son sillage. Cette interaction

forme une couche de mélange (voir figure 3.5).

Couche limite
\} L= =
W
N

Pe
B e e ———— Pe="Pa

Mersonique M>1

Figure 3.5 : Topologie de I'écoulement a I'adaptation [126].

Pa o
Frontiéreisobare

S

; } Couchede mélange

3.3.2.Le régime de sous-détente

Ce régime supersonigue hors adaptation est appelé régime de sous-détente. Il se
concrétise lorsque la pression du milieu ambiant P, est inférieure a la pression
d’adaptation. La détente est incompléte dans la tuyére. En sortant de la tuyére, le gaz
continu sa détente de la pression de sortie P a la pression inférieure ambiante P,. 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 tuyere. La frontiere
isobare qui sépare le jet supersonique du fluide du milieu ambiant prend une forme

divergente (voir figure 3.6).
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(a) Ecoulement en régime de sous-détente [126].

(b) Eclatement des jets des boosters de la Navette Spatiale & haute altitude.
Figure 3.6 : Topologie de I'écoulement en Régime de sous-détente.

La figure 3.7 représente le profil de pression pariétale le long de la tuyéere a
'adaptation et en sous-détente. L'écoulement suit une distribution de pression

strictement décroissante depuis la pression chambre jusqu’a la pression de sortie.

ot

Tuyére complétement amorcée

Pe =Pa

Xe x

Figure 3.7 : Profil de pression pariétale le long de la tuyere.

3.3.3.Le régime de sur-détente

La figure 3.9 représente le deuxiéme régime supersonique hors adaptation sur
détendu. Ce régime se produit lorsque la pression P, est supérieure a la pression
d’adaptation de la tuyére. La détente des gaz dans la tuyére s’effectue jusqu’a une
pression statique P; qui est inférieure a la pression ambiante P,. La couche limite du jet
dans cette situation subit une contre-pression et un choc d’intensité P,/P; se forme
dans I'écoulement. La pression P, est la pression apres le choc, elle est presque égale
a la pression ambiante. Suivant l'intensité du choc, deux cas sont rencontrés : le régime

de sur-détente avec décollement naissant et le régime avec décollement étendu.
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-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 l'interaction juste
un peu en avant de la sortie de la tuyére. La couche limite décolle de la tuyere a la leévre
et un choc oblique se forme a la sortie de la tuyére. Dans ce régime il n'y a pas de point
de décollement. Ce régime de sur-détente est qualifié de sur-détente avec décollement

naissant (figure 3.8).

Pa

. Frontiére isobare
Couche limite
N\ = -~ \— o ey
-
N 2 - Pe I ~

Choc oblique ~ .} Couche de mélange

Pe < Pa

Jet supersonique M> 1

T

(a) Topologie de I'écoulement en en sur-détendu (décollement naissant).

(b) Tuyere en sur-détente avec décollement naissant (Shock diamonds in Shuttle's
main engine nozzles during STS-120 launch (NASA), and during tests)
Figure 3.8 : Régime en sur-détente (décollement naissant) [126].

-Sur-détente avec décollement étendu

En sur-détente avec un 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 I'intérieur de la tuyére. Ce décollement entraine une

profonde modification de I'écoulement (voir figure (3.9)) [126], [127].
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(b) Structure d'un jet supersonique en“sur-détendu (formation de disque de Mach)
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Figure 3.9 : Régime en sur-détente (décollement étendu) [126], [127].

Le décollement ainsi créé va se produire dans un point S situé a l'intérieur de la
tuyére (voir figure 3.9 (a)). Au niveau de ce point de décollement, il se produit une
compression rapide de I'écoulement interne de la tuyére depuis la pression P1
(pression non perturbée immédiatement avant le décollement) jusqu’a la pression P2
(pression en aval du point de décollement). Cette rapide contre pression provoque la
formation d’'un choc oblique au travers duquel I'écoulement est ralenti et dévié d'un
angle ¢ et son nombre de Mach passe de M1 a M2. De S part une couche de mélange,
zone visqueuse assurant une transition continue des propriétés de I'écoulement décollé
entre le jet a grande vitesse situé pres de l'axe de symétrie et la région proche de la
paroi, ou le fluide est presque stagnant. Le fluide externe est aspiré a l'intérieur de la

tuyére sous l'effet d’entrainement puis évacué dans la couche de mélange.

Ce régime est trés dangereux pour la tuyére, la topologie de I'écoulement est

fortement influencée par le profil de la tuyere ainsi que le rapport de pression P /P,.
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3.4.Les profils des tuyeres supersoniques

Deux types de tuyéres sont largement utilisés :

3.4.1.Tuyeres coniques

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

exemple de tuyére conique est la tuyére de la fusée historique allemande V-2 [128].

3.4.2. Les tuyéres optimisées

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

tronquées et les tuyéres a profil parabolique [13], [126].

- Les tuyeres a contour idéal tronqué TIC

Le profil d’'une tuyére a contour idéal tronqué est obtenu a partir d’'une tuyére idéale
qui a été calculé pour engendrer dans le plan de sortie un écoulement paralléle a 'axe.
Pour des raisons d’optimisation, le divergent de la tuyére est tronqué dans la derniere
partie au prix de perte de pousseée relativement limitée. Ces tuyéres 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 [13], [129].

- Les tuyeres a profil paraboligue TOC

L’optimisation de performance d'une tuyere TOC est proposée par Rao [57]. Ce
dernier a montré que le profil de la tuyere pouvait étre approché par une parabole, sans
perte significative de performance [42]. Ce type de profil est utilisé pour les tuyéres des
moteurs fusées moderne tels que le moteur Vulcain d’Ariane-5 ou le moteur SSME de

la navette spatiale américaine.

La figure (3.10) présente les profils de deux tuyeres TIC et TOC du laboratoire LEA
de Poitier en France [130]. Les deux tuyéres ont le méme rapport de section Sgortie / Scol
et les mémes performances pour un écoulement parfait. Mais, la tuyere TOC est
optimisée par rapport a la tuyere TIC, avec 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 tuyere TOC que la Tuyére TIC.
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Figure 3.10 : Profils des tuyéres TIC et TOC [130].

La figure 3.11 présente les maquettes a échelle réduite des tuyéres TIC et TOC du

laboratoire DLR en Allemagne [131].

Fig 3.11 : Tuyeres TIC et TOC du DLR [166].

3.5.Structures de chocs d’une tuyére supersonique en sur-détente

Lorsqu’on observe le jet sur-détendu d’'une tuyere de moteur-fusée a ergols liquides
en fonctionnement au sol, on y voit des régions lumineuses qui traduisent la présence
de chocs intenses associés a la non-adaptation de I'écoulement. La luminosité de ces
régions est due au rayonnement thermique des gaz portés a haute température

lorsqu’ils sont brutalement décélérés lors de la traversée des chocs intenses.

Dans le cas du jet du moteur Vulcain fonctionnant au sol a la pression chambre
nominale, on observe nettement la structure lumineuse classique induite par la réflexion

de Mach sur I'axe du choc de non-adaptation (voir figure 3.12(a)).

pY

Lorsque le moteur fonctionne a une pression légérement inférieure a la pression
nominale, la structure lumineuse arbore une forme radicalement différente faisant
penser a un toit en pagode ou a un chapeau chinois, d’'ou le nom de chocs en chapeau

donné par les motoristes a cette structure de chocs (voir figure 3.12(b)).
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(a) pression chambre nominale (b) pression chambre (95%)
Figure. 3.12 : Formes lumineuses dans le jet du moteur Vulcain fonctionnant au sol
au banc P5 de DLR/Lampoldshausen [126].

Des calculs en CFD de I'écoulement dans la tuyére Vulcain [132], fonctionnant a des
taux de détente relativement proches du taux nominal au sol, ont effectivement montré
que deux systemes de chocs peuvent exister (voir figure 3.13). La partie haute montre
une structure classique de disque de Mach, formé par la réflexion singuliere du choc
issu de la lévre de tuyére. En revanche la structure sur la partie basse prend une autre
forme qui résulte de l'interaction entre le systéme de chocs de non-adaptation et le choc

interne de focalisation.

Figure. 3.13 : Structure de disque de Mach (haut) et structure de chocs en chapeau
(bas). Calculs Navier-Stokes pour des taux de détente voisins du taux nominal du

moteur Vulcain [132].

Grace a ces simulations numériques il est possible de dessiner les schémas des
structures de chocs et de les superposer aux images de jet. Sur la figure 3.14 le profil
interne de la tuyere est donné en pointillé rouge. Les traces des chocs dans un plan
meéridien sont tracées en ligne continue jaune et les lignes de courant (ligne de jet et

lignes de glissement) sont tracées en ligne a tirets jaunes.
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Lors du fonctionnement au sol, le jet du moteur Vulcain est en sur-détente, il se
forme un choc de non-adaptation en sortie de la tuyere. Au régime nominal, le choc se
réfléchit sur 'axe de symétrie de fagon singuliére, ce qui crée un disque de Mach et un
point triple d’ou part le choc réfléchi (voir figure 3.14(a)). Du point triple €mane une ligne
de glissement qui sépare I'’écoulement subsonique en aval du disque de Mach de
I'écoulement supersonique en aval du choc réfléchi. Le choc interne de la tuyére di a la
focalisation de la tuyere, et qui prend naissance immédiatement aprés la région du col,

a également été tracé, mais il ne perturbe pas la réflexion de Mach.

Lorsque le moteur fonctionne légerement en dessous de la pression chambre
nominale, il y a une forte interaction entre le systéme de choc interne de focalisation et
la réflexion de Mach du choc de sur-détente (voir figure. 3.14(b)). Cette interaction de
chocs complexe a été dénommée par les motoristes européens de structure de chocs
en chapeau (cap-shock pattern) [132]. Dans cette structure, le choc interne de
focalisation se réfléchit de maniere singuliere sur I'axe, créant un disque de Mach. Un
choc se réfléchi et interagit a son tour avec le choc de non-adaptation, ce qui donne
une structure d’anneau de Mach, produit une région torigue subsonique lumineuse qui

forme la base ou le bord du chapeau.

a) Structure de disque de Mach. b) Structure de chocs en chapeau.
Figure. 3.14 : Schémas des deux structures de choc dans le jet du moteur
Vulcain pour des régimes stabilisés proches du taux de détente nominal [132].

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

la tuyére et du rapport de pression P./P,.
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3.5.1.Réflexion réquliére

Le choc oblique de décollement ou choc incident CI se réfléchit directement sur I'axe
de symétrie en un choc obliqgue réfléechi CR [133] (voir figure 3.15). L’image
strioscopique réalisée a 'ONERA (figure3.16) [134], montre la topologie d’'une structure
de choc en réflexion réguliere dans une tuyere a échelle réduite. La méme structure est
observée sur des tuyéres réelles comme le montre I'image de fonctionnement du
moteur RL10-A5 au banc d’essai (voir figure 3.17) [135].

(o Siw e st oo ¥

R MR ol ol R e
Figure. 3.16 : Visualisation strioscopique Figure. 3.17 : Réflexion réguliere
dans une réflexion réguliére [135]. tuyére réelle RL10-A5 [135].

3.5.2.Réflexion de Mach

Le choc obligue de décollement ou choc incident Cl se réfléchit en formant un disque
de Mach (voir figure 3.18). Le choc réfléchit part d’un point triple TP 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 singuliere. L’'image strioscopique réalisée a
I'ONERA [134] montre la topologie d’un ’écoulement avec une structure de chocs en
réflexion singuliére (voir figure 3.19). La figure 3.20 montre la méme structure pour la

tuyére du moteur Vulcain-1 [135].
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Figure. 3.18 : Réflexion de Mach.
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Figure 3.19 : Strioscopique de la tuyere Figure 3.20 : Réflexion de Mach moteur
S8Ch ONERA [134]. Vulcain au banc d’essai [135].

3.5.3.Réflexion de Mach inverse

Dans le cas des tuyeres fortement optimisées en poussée, il se forme un Choc
Interne de Focalisation CIF. Ce choc interne se réfléchit de maniére singuliére sur I'axe,
créant un disque de Mach, et un choc réfléchi CR1 qui interagit a son tour avec le choc
obliqgue de décollement CI. La ligne de glissement et les lignes de courant apres le
disque de Mach, divergent de I'axe de symétrie. Cette interaction de chocs complexes
forme une structure de choc particuliere appelée structure de chocs en chapeau (voir
figures 3.21 - 3.22). La réflexion de mach qui fait apparaitre cette structure de chapeau
est appelée réflexion de Mach inverse. Cette structure dépend fortement de la courbure

du profil de la tuyere et du rapport de pression P./P, [134], [126].

Figure 3.21 : Réflexion de Mach inverse.
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La photographie de la figure 3.22 montre la structure de chocs en chapeau pour le
moteur Vulcain du lanceur Ariane-5 testé au banc d’essai P-5 du laboratoire DLR en
Allemagne. La luminosité trés forte du jet est le résultat de I'échauffement du gaz au
passage des chocs. L’eau produite par la combustion de I'hydrogéne et I'oxygéne

rayonne fortement [126].

Figure 3.22 : Structure de choc dans le jet du moteur vulcain [126].

3.6.Configurations de décollement en régime sur-détendu

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 I'écoulement. Dans ce cas, la vitesse de
I'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

guantités de mouvement par les forces visqueuses [127].

Choc de décollement —___

Couche de mélange

Couche limite

Recirculation

/ S : Point de décollement

O : Origine de 'interaction

Figure. 3.23 : Processus du décollement sur une plaque plane [127].
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Une expérience d’'un décollement de I'écoulement supersonique sur une paroi plane
est réalisée par Jean Délery (voir figure 3.23) [127]. Ou il a relevé les points suivants :
- A partir d’un point O, origine de linteraction, 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.
- En méme temps, des ondes de compression sont induites dans I'’écoulement voisin du
fluide. Rapidement, ces ondes se focalisent pour constituer un choc de décollement.

- Le décollement se produit en un point S ou le profil de vitesse u(y) de la couche limite
u . . P
est tel que % = 0 sur la paroi, en ce point de décollement.

- 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 I'écoulement principal. Ce reflux est
dd a I'action opposant du champ de pression qui refoule, vers '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.

- Les études expérimentales [15], [126], [136], et numériques [21], [59], [137] montrent
'existence de deux types différents de décollements a l'intérieur des tuyeres : le

décollement libre et le décollement restreint.

3.7.Procédure de décollement supersonique

Lors du régime de fonctionnement en sur-détente, il y a un décollement de la couche
limite qui se passe a l'intérieur de la tuyére en raison de la contre pression p, qui regne
a la sortie de la tuyere. Ce décollement est caractérisé principalement par une large
augmentation de la pression pariétale. L'évolution de la pression pariétale modifie la
poussée de la tuyere. C’est la raison pour laquelle la connaissance de la position du

point de décollement s et du saut de pression atteint est importante.

Pour un régime a un rapport de pression donné (NPR), il est encore difficile de
prévoir si ce régime provoquera un décollement et, s’il y a décollement, quelles seront
la position du point de décollement et I'évolution de la pression pariétale. Cette difficulté
provient de la complexité des phénomenes physiques rencontrés dans de tels

écoulements, fortement compressibles et turbulents.

L’expérience montre qu’il y a au moins deux types différents de décollements a

I'intérieur de la tuyere : le décollement libre et le décollement restreint.
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3.7.1.Découlement libre

Le décollement dans une tuyere est dit libre lorsque la couche limite du jet décolle en
amont de la sortie de la tuyére sous I'effet du gradient de pression adverse et que le jet

décollé débouche librement de la tuyere dans une atmosphére initialement au repos.
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Figure. 3.24 : Représentation schématique du décollement libre.

La configuration de décollement libre FSS (Free Shock Separation) (voir figure 3.24)
peut intervenir dans certaine tuyeres en régime sur-détendu, comme l'indiquent les
lignes de courant issues de calculs Navier-Stokes dans une tuyére idéale avec une
structure de réflexion de Mach (voir figure. 3.25(a)) ou bien dans une tuyere optimisée a
contour parabolique avec une structure de chocs en chapeau (voir figure3.25(b)).
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b - Tuyere optimisée a contour parabolique ONERA-TOC (pj/pa=50)
Figure 3.25 : Décollement libre dans les tuyeres sur-détendues. Contours
iIso-Mach en haut, contours isobares et lignes de courant en bas [11, 28].
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Ce décollement se produit quand I'écoulement est entierement séparé de la paroi.
Pendant que la sur-détente se développe, le point de décollement se déplace plus loin
en amont dans la tuyere (voir la figure (3.26)).

En étudiant la répartition de la pression, on constate que I'’écoulement est divisé en
trois régions. D’abord une premiére région, en amont du point Xo, ou la couche limite
est fixée a la paroi, on a le méme comportement qu’en régime d’adaptation. Dans la
deuxieme région, la pression croit de la pression minimum Py a la pression plateau Py.
Cette région est considérée comme une région d’interaction. La couche limite

commence a s’épaissir au point Xy, mais elle ne se sépare pas de la paroi jusqu’a ce
que la force de frottement pariétal T,, soit nulle au point de décollement Xs. La troisieme

région de recirculation de I'écoulement est entierement séparé de la paroi.

Il en ressort que le décollement libre fait intervenir deux mécanismes bien distincts.
Le premier est associé au décollement du jet a la paroi alors que le second est lié a

I'écoulement ambiant aspiré dans la zone de recirculation.

E Pa | ... a— Ppression ambiante
a
= e pression de sartie
T ops . .
a I~ pression pariétale
k=
g +— pression parigtale dans le vide
(=8
col .
|.——— choc oblique
. couche de mélange
- [——= jet libre
2
b [— recirculation
Xo Xo Xp x

Figure 3.26 : Schéma du décollement libre, d’aprés Hagemann [138].

3.7.2.Découlement restreint

Le second type de configuration de décollement, autre que le décollement libre fut
observé dans les années 70 par Nave et Coffey [139], durant des tests sur les
magquettes du moteur J-2S alimentées en gaz froids et fut confirmé numériquement en
1994 par les simulations numeériques de Chen et al [28]. Ce décollement 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) (voir figure 3.27).
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Figure 3.27 : schéma du décollement restreint, d’aprés Frey et Hagemann [138].

Pour ce régime n’ayant lieu qu’'a certains rapports de pression, la couche limite
décolle puis recolle rapidement sur la paroi de la tuyere. L’évolution de la pression
pariétale en aval du décollement est marquée par une succession de détente et de re-
compression, la pression pariétale dépassant parfois la pression ambiante. Ce
phénomeéne est attribué au recollement de I'écoulement décollé. En effet, celui-ci induit

des ondes de compression et de détente dans le jet supersonique.

Plus récemment les études numériques [128, 80, 59] et expérimentales [136, 26,
130] menées en Europe ont effectivement montré que les distributions de pression de la
tuyére TOC sont différentes suivant la nature du décollement, libre ou restreint. C’est le
cas de I'étude du motoriste Volvo Aero [94], s‘appuyant sur des essais effectués par
'organisme de recherche suédois FOI sur une maquette de tuyere optimisée. La
distribution de pression pariétale non perturbée est indiquée par les courbes en rouge

sur la figure 3.28.

Pour un taux de détente pj/pa = 14 (voir figure. 3.28(a)), le jet décolle librement de la
paroi sous l'effet de la pression ambiante, et le calcul retrouve la pression plateau
caractéristique des décollements étendus : c’est le décollement libre. Pour un taux de
détente Iégerement supérieur, pj/pa = 16 (voir figure. 3.28(b)), la couche limite du jet est
en régime de recollement aprés avoir subi un décollement sous I'effet du choc : c’est le
décollement restreint caractérisé a la paroi par un point de décollement suivi d’un point
de recollement. Le décollement restreint est associé a une allure trés perturbée du profil

de pression ; apres une brusque élévation de pression a la traversée du pied de choc,
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on observe d’abord une courte région de plateau correspondant a la poche de fluide
décollé, suivie d'une succession d’augmentation et de diminution de la pression qui

traduit les ondes de choc et de détente présentes dans le jet supersonique.
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Fig 3.28 : Distributions de pression pariétale associées au régime de décollement

(Etude Volvo Aero dans la tuyére VAC-S1 testée au FOI) [94].

Des études numériques stationnaires [140] de I'’écoulement sur-détendu dans la
tuyere Vulcain, ont également montré que les deux régimes de décollement y
apparaissaient de maniére stable selon le taux de détente. Le montage de la figure 3.29
[140] met en corrélation les champs iso-Mach numériguement obtenus avec les
photographies donnant le diamétre du jet en sortie.
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(b) : décollement restreint
Figure 3.29 : Simulations numériques de I'écoulement sur-détendu dans la tuyére
Vulcain au banc. (Etude DLR-ASTRIUM et banc P3.2 DLR a Lampoldshausen) [140].

Il est important de noter que les deux types (FSS et RSS) peuvent présenter des
dissymétries, qu’elles soient bidimensionnelles, ou de révolution, coniques ou profilés, a
petit ou a grand rapport de section. Le caractére dissymétrique peut avoir lieu dans les
plages intermédiaires de NPR, aprés et avant des régimes de décollement symétriques.
La figure 3.30 montre les résultats issus de I'expérience menée par J.D.Mckenney
(1949) [141] sur une tuyere décollée. Si le décollement reste symétrique pour
NPR=19.4 (voir figure.3.30(a)), la figure 3.30(b) montre une nouvelle structure de
I'écoulement pour NPR=8.7, le décollement associé est instable et non symétrique.

(a) Décollement symétrique
Figure 3.30 : Tuyere bidimensionnel décollée [141].
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3.7.3.Basculement de régime (FSS < RSS)

Le phénoméne de la transition entre décollement libre et décollement restreint
(FSS<RSS) se produit pendant les deux phases d’amorgage et d’extinction des
moteurs fusées pour un rapport de pression NPR bien défini. Si le basculement du
régime de décollement libre vers un régime de décollement restreint (FSS&RSS) se
produit au démarrage, le basculement dans le sens inverse (RSS«FSS) se produit
durant la phase d’extinction du moteur. Comme nous venons de le voir, le décollement
restreint se caractérise par une zone de recirculation fermée, ou les pressions sont
inférieures a la pression ambiante. Pendant le phénoméne de transition, cette zone de
recirculation se referme et s’ouvre cycliqguement, accompagnée d’'une augmentation ou
de chute de la pression dans la zone de retour selon I'ouverture ou la fermeture de la
zone de recirculation. Cette transition cyclique est connue dans la littérature spécialisée

sous le nom de « end effect » (voir figure 3.31).
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Figure 3.31 : Basculement entre décollement libre et restreint et inversement
durant les transitoires (tuyere VAC-S1 testée au FOI [94]).

3.8.Conclusion

Dans le cas du régime de sur-détente dans les tuyeres supersonigues 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 dernier dépasse un certain seuil, la couche limite décolle
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de la paroi. Ce décollement est généralement de type décollement FFS et parfois de
type RSS. Chaque type de décollement engendre une distribution de pression pariétale
particuliere. Un autre phénomeéne propre aux écoulements supersoniques se manifeste.
Ce phénomene patrticulier est les ondes de choc. Différentes formes de chocs peuvent
étre rencontrées : les ondes de chocs droites, obliques, et les ondes de détente de
Prandtl-Meyer. Ces chocs forment des structures particulieres telles que : les réflexions
régulieres, les réflexions singuliéres et la structure de chocs en chapeau. L’interaction
de ces différents phénoménes instationnaires entraine des efforts mécaniques sur la
paroi de la tuyére qui peuvent causer des vibrations et des déformations dans les
tuyéres. Ces efforts mécaniques appelés charges latérales (side-loads) constituent un

probleme crucial et contraignant dans la conception de la structure de la tuyere.

La problématique des charges latérales dans les tuyeres propulsives des moteurs
fusées reste un des enjeux majeurs dans lindustrie aérospatiale. En effet, lors des
phases de démarrage et d’extinction des moteurs fusées, la structure interagit avec
I'écoulement principal qui est siege de phénomeénes physiques trés complexes,
conduisant ainsi a la génération des effets aéro-élastiques qui peuvent amplifier les
charges latérales. En considérant cette problématique relevant du domaine multi
physique, recours aux simulations numériques couplées parait Iégitime et indispensable
afin d’alléger le plan d’expérience, jugée chére et colteuse. Cependant, pour des
problemes complexes tels que le calcul couplé pour des tuyeres axisymétriqgues en
écoulement turbulent, méme avec un déploiement de grands moyens de calcul, le

temps nécessaire pour achever ce type de simulation numeérique reste exorbitant.

Finalement, il apparait clairement que :
- Les phénoménes rencontrés dans les tuyeres sont multiples et trés complexes.
- Les topologies des écoulements ainsi que et les répartitions de la pression a la paroi
de la tuyere, 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

numérigue de ces écoulements compressibles dans les tuyeres supersoniques.
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CHAPITRE 4

LA MODELISATION DES ECOULEMENTS COMPRESSIBLES TURBULENTS

Ce chapitre est consacré en premier lieu a la présentation des modeles physiques et
mathématique de la mécanique des fluides a travers un rappel des équations de
Navier-Stokes compressibles instantanées puis moyennées qui sont a la base de la

simulation numérique des écoulements turbulents dans les tuyéres supersoniques.

La discrétisation de ces équations est ensuite illustrée en utilisant la méthode des
volumes finis en utilisant le code (CFD FASTRAN). En deuxieme lieu, nous exposerons
les modéles de turbulence : Balwin-Lomax, Spalart-Allmaras, k-¢ et k-w et. Enfin, nous
présenterons les différentes étapes suivies lors des simulations numériques (maillage,

conditions initiales et aux limites, propriétés du gaz, convergence et post-traitement).

4.1 Equations fondamentales des fluides compressibles

Les équations de la dynamique des fluides sont dérivées en se basant sur le fait que
I'aspect dynamique du fluide soit déterminé par les lois de conservation suivantes :

e Equation de conservation de la masse :

_+—.(puj):0 (4-1)

d
_(pui)+_.(puiuj):aT(_ paij+fij) (4-2)

p : La pression statique.

d;; : Le tenseur de Kronecker.

7;; . Le tenseur des contraintes visqueuses.

e Equation de conservation de I'énergie:

0 0 0q 0
_(pEt)+—[uj(pEt+ p)J:__’L_(UiTu) (4-3)
ot ox, ox,  ox,

]

q; . Le flux de chaleur dans la direction j, E; I'énergie totale par unité de masse, qui

s’exprime par la relation suivante, a partir de I'énergie interne et cinétique :

E, =e+—uu, (4-4)


http://fr.wikipedia.org/wiki/Tenseur_des_contraintes
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L’équation d’état du gaz parfait :
p=prT (4-5)
Pour un fluide supposé newtonien, le tenseur des contraintes visqueuses prend la

forme suivante:

(aui ou, ) s (aui\
Tij_ﬂtaxj+ 6xiJ+ ijLaij (4-6)
Le flux de chaleur q; en fonction de la température s’écrit :
_ o
q; = 6xj (4'7)

k : La conductivité thermique qui s’exprime en fonction de la viscosité dynamique par le

nombre de Prandtl P, :

'uCP ﬂcv
=7
k k

Pr=

(4-8)
Cp et C, représentent les chaleurs spécifiques a pression et a volume constants.

En supposant que le fluide est parfait (I'énergie interne e = C,T et l'enthalpie

h = CpT ), le flux de chaleur peut s’écrire :

4= k= (4-9)

La conservation d’'une quantité veut dire que sa variation totale dans un volume
arbitraire peut étre exprimée par le bilan de la quantité transportée a travers les
frontieres et toutes les forces et les sources internes ou externes qui affectent le
volume. La quantité qui travers les frontiere est appelée flux ce dernier est divisé en un

flux convectif et un flux diffusif.

4.2 Equations moyennées

La résolution des équations de Navier-Stokes demeure encore trés difficile et tres
colteuse en temps, malgré les avancées technologiques sur la puissance des
calculateurs. Afin de pallier ce probléme, il convient de décomposer le mouvement
instantané en une partie moyenne et une partie fluctuante. Cette décomposition,
s’effectue selon le formalisme de Favre [142]. On utilise une moyenne pondérée par la
masse, ¢ obtenue en effectuant le rapport pp/p et qui est appliqué a toutes les
variables. Ainsi, une quantité instantanée ¢ de I'écoulement est décomposée selon

Reynolds en une partie moyenne ¢ et une partie fluctuante ¢":
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to+At

6-¢+¢ OU 4= lim (ih 4 (t)dt (4-10)

At— o

Les équations de Navier-Stokes moyennées peuvent contenir des termes
additionnels comme les tenseurs des contraintes de Reynolds. Ces équations
moyennées sont simplifiées pour les écoulements compressibles en utilisant la formule
de Favre. La méthode de Favre consiste a décomposer la quantité instantanée, par
exemple la composante de la vitesse u;, en une partie moyenne u; pondérée par la

masse et une partie fluctuante 1,, ou:

t+T

: 1 -
==lim — | p(x,7)u,(x,7)d7 (4-11)
Yo T4>>:T

t

Les grandeurs de fluide sont écrites selon la moyenne de Favre par la suite :

u =ui+u"
p=p+tp'
p=pp (4-12)
h=h+h"
e=¢e+e"

En remplagant les quantités précédentes dans les équations de Navier-Stokes, nous

obtenons, pour I'équation de continuité:

222 bui)-o (4-13)

ot ax].

Pour I'’équation de la quantité de mouvement :

_ _ [—(au. ou, V1 _
i(pui)+i(puiuj):,a_p+i|# 6&+L,36“m5” |+i(,pui--ujn) (4-14)
ot oX; OX. 6x].L OX. 0%, 3 0Unm JJ ox,

]

Ou le terme —;ui"uj" représente les contraintes de Reynolds (flux turbulents de la

quantité de mouvement). Pour achever la fermeture du systéeme d’équations, ce terme
doit étre modélisé. Les modéles de turbulence utilisés dans le code FASTRAN utilisent
le concept de la viscosité turbulente de Boussinesq, dans lequel la contrainte de

Reynolds est supposée comme une fonction linéaire des taux de déformation :

— (ou;, ou, 20u, ) 2—
—pu U = | — ——— — 5, |- —rko, (4-15)
6xj 0X; 3 OUn 3

N e . 1
u, - Laviscosité turbulente et k : L'énergie turbulentek = —u, "u, .
2
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La formule de Favre considérée comme une simplification mathématique. La
dérivation de ces équations moyennées FANS (Favre-Averaged Navier-Stokes

équations), sont obtenues en remplagant I'équation (4-14) dans I'équation (4-15) :

_ _ 5 [ — (ou, ou. Lo
i(pui)+i(puiuj):_a_p+i|(ﬂ+ﬂt) aL+L_Ea“_5” |_3ﬂ(pk) (4-16)
ot 6xl. ox, 8xj L 8xj 0X, 3 OUn J 3 0Ox,

De méme pour I'équation d’énergie:

_ _ S ah - ou, I G R
Zome——(puin) s iy, 2B T 2 2 +itkij_ipuj"h" (4-17)

ij
ot axj OX, ax]. axj 6xj axj axj axj

Des termes additionnels sont apparus. Le premier terme est I'enthalpie fluctuante, elle

peut étre écrite sous la forme:

o — ah oT
—pu,"h"=T —=c¢c T — (4-18)
OX, OX, oX
r, : . s, M,

La diffusivité turbulente r, = —
Pr,

pPr.: Le nombre turbulent de Prandtl.

Le deuxiéme terme est le taux de dissipation de I'énergie turbulente ¢ qui dépend du
modeéle de turbulence. On obtient le taux de dissipation par la résolution de I'équation

de €. Pour le modele k — &, ce terme est défini par :

T C = pe (4'19)

4.3 La couche limite

La couche limite est une zone située au voisinage d’'un corps immergeé dans un fluide

en mouvement, en dehors de laquelle, les effets de la viscosité sont négligeables.

4.3.1. Couche limite sans gradient de pression

La précision et la performance d’une simulation numérique de I'écoulement turbulent
est conditionnée par la maniére avec laquelle la région au voisinage des parois est
modélisée. Pour mettre en évidence cet aspect on rappelle ici quelques généralités
concernant la couche limite sans gradient de pression dans le cas bidimensionnel (cas
d’'une plaque plane turbulente). Pour une description plus détaillée, on pourra se
reporter a Cousteix [143].
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On peut distinguer deux zones principales dans la couche limite : la région interne et
la région externe. Le raccord entre ces deux régions est assuré par la zone

logarithmique. Le frottement dans I'écoulement est défini par :

re—puvea L (4-20)
oy

— 0 .
—pu'v' : Frottement turbulent u Y . Frottement visqueux
oy

4.3.1.1. La région interne

Elle correspond a la région pres de la paroi. Dans cette zone, les vitesses étant
faibles, on utilise donc des échelles de vitesse et de longueur basées sur le frottement a

la paroi et la viscosité. On peut ainsi définir la vitesse de frottement :

u.= [— Ou: ., =u —| (4-21)
P, LY ),

On introduit une vitesse et une distance adimensionnelles appelées les « les variables

de paroi ».

,ou
u =—
Ur

(4-22)

<

U,

+

y =

\'

- Sous couche laminaire

Au voisinage immédiat de la paroi, les contraintes turbulentes tendent vers zéro et la

viscosité laminaire domine largement la viscosité turbulente (voir figure 4.1), d’ou :

read (4-23)
oy

Par définition de la vitesse de frottement et en approchant la dérivée de la vitesse
par son approximation linéaire, on peut écrire :

ou u

SR NN el N (4-24)
oy y
Soit : v 2 (4-25)
u u

On écrit une loi de la vitesse en fonction de la distance a la paroi. Si on réécrit cette

expression en fonction des variables de paroi, on obtient la loi linéaire. Au voisinage
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immédiat de la paroi, les contraintes turbulentes tendent vers zéro et la viscosité

laminaire domine largement la viscosité turbulente (voir figure 4.1), d’ou :

=y’ (4-26)

Figure. 4.1 : Evolution des composantes du frottement dans la couche limite [143].

- la zone tampon

Dans cette zone, les effets visqueux diminuent devant le frottement turbulent mais ne

sont pas complétement négligeables. Cette zone correspond a 5 < y* < 30.

4.3.1.2. La région externe

Dans cette région, la vitesse longitudinale s’éloigne peu de la vitesse ue a I'extérieur
de la couche limite. On représente donc le profil de vitesse dans cette zone par un profil
déficitaire. La vitesse de frottement u, définie précédemment reste a I'échelle de vitesse
du mouvement turbulent. Par contre, I'échelle de longueur est basée sur I'épaisseur de
la couche limite &, qui correspond a la taille caractéristique des structures turbulentes.

2 —F(), aec n=% (4-27)
U 1)

D’autre part, on a une relation vitesse dans le sillage et le coefficient de frottement C; :

o
LY, . 2
Ci=—"— , ul=""=|— (4-28)
1 u- C
PuUe

- la zone logarithmique

Elle appartient a la fois aux zones interne et externe qu’elle permet de raccorder.
Au-dela de la zone tampon, le frottement est essentiellement une contrainte de

cisaillement turbulent, on a donc :

T=r,=-pu'v’ (4-29)
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En utilisant la vitesse de frottement définie précédemment, on obtient pour la contrainte

de Reynolds :

u'v'=y? (4-30)

Cette vitesse de frottement apparait donc comme une échelle caractéristique des

fluctuations de vitesse. Comme la viscosité n’intervient plus dans cette zone, il faut

construire par analyse dimensionnelle, une expression pour au/ay avec les échelles

déja définies :
ou_u (4-31)
ay Ky
En intégrant, on obtient :
1 .
u'=—log(y")+C (4-32)
2

Ou k=0.41 est la constante de Von Karman. C la constante d’intégration.
Les essais en souffleries montrent que la constante C est proche de 5.

La loi logarithmique est valable pour des valeurs de y* supérieures a environ 30.Les
expériences montrent aussi que loi linéaire est valable tant que y+ = y* (voir figure 4.2).
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Figure. 4.2 : Les différentes zones de la couche limite [143].

4.3.2. Couche limite avec gradient de pression

Le ralentissement de la couche limite trouve son origine principalement dans la
présence d’'un gradient de pression. Lorsque ce gradient de pression sera trop fort, on
aura un décollement de la couche limite. On a vu dans le paragraphe précédent que

I'étendue de la zone logarithmique dépend des conditions extérieures de I'écoulement.
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Cousteix [143] montre que la pente de la loi logarithmique reste constante pour une
couche limite soumise a un gradient de pression positif. L'effet du gradient de pression
se manifeste sur I'’étendue de la zone logarithmique, qui se réduit au fur et a mesure

que le gradient de pression augmente (voir figure 4.3).

Si on regarde I'évolution du coefficient de frottement suivant le gradient de pression
(voir figure 4.3), on voit que () augmente avec l'intensité du gradient de pression,

correspond a la vitesse extérieure, ce qui correspond a une diminution du coefficient de

frottement pariétal C;, Lorsque le frottement devient négatif, la couche limite décolle.

30 : :

- —— dp/dx=0
25 = —-—-—-— dpldx=<0

11 ———— dpidx=0

o - u=y"

u'=1/x (log y +B)

10° 107 107 10%

Figure. 4.3 : Evolution de la couche limite suivant le gradient de pression [143].

4.4 Hypothéses et lois de comportement

4.4.1. Létat 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 I'absence de toute force magnétique ou électrique sur

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

pr=0 (4-33)

4.4.2. Le comportement thermodynamique

La loi d’état adoptée, décrivant les variations de pression statique liées aux variations
de températures. En supposant que le fluide dans la tuyére est un gaz sous effets de
haute température. Un écoulement calorifiquement imparfait, thermodynamiquement

parfait. La pression et I'énergie interne sont données par [124] :
p=prT (4-34)
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e=c, AT (4-35)
C,: La chaleur spécifique a volume constant.
La constante du gaz r représente le rapport de la constante universelle des gaz parfait

(R=8.314 j.mole™.K™") la masse molaire du gaz considéré :

L (4-36)
M
r . relié aux chaleurs spécifiques C,, C, par la relation de Meyer :
r=0C,—C, (4-37)

La pression peut étre donnée en fonction des grandeurs -caractéristiques de

I'écoulement par :
1
p=p(r-1)(E - ;vz) (4-38)
Ou y est le rapport des chaleurs spécifiques donné par :

T} (4-39)

C.

4.4.3. Le comportement dynamigue

Les fluides dans les écoulements de tuyéres 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  est donné par la loi :

£ =245 + g (diV(V))1 (4-40)
u  Le coefficient de viscosité moléculaire ¢ : Le coefficient de viscosité volumique.
En utilisant 'hypothése de Stokes :

3¢+2u=0 (4-41)

Le coefficient de viscosité volumique ¢ est donné en fonction de x par:

co- (4-42)

Le tenseur des taux de déformations est relié au gradient de vitesse par la relation :

= 17— - ~t
s =~ varad + (graav) | (4-43)

= — -, 2 - =
r:,u[gradv +(gradV)}—gﬂ(div(V))l (4-44)
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4.4.4. Le comportement thermigue

Les fluides dans les écoulements de tuyeres sont des fluides conducteurs de
chaleur. Selon la loi de Fourier, le vecteur de flux de chaleur q (flux de chaleur par unité

de surface et de temps) est proportionnel au gradient de température:

q=-Agrad(T) (4-45)
Ou 1 est le 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 :
Pr=(uc,) /4 (4-46)
Le nombre de Prandtl est supposé constant : p. = 0.72 pour lair.

La viscosité dynamique est donnée par la loi de Sutherland. Elle se mesure en pascal-
seconde (Pa.s) [133] :

Ly = BN VT g (4-47)
Cs
1+ ==
T

Dans le cas de l'air la formule de Sutherland est bien vérifiée jusqu’a des températures
de 3000K [133]. Les valeurs des constantes de la loi de Sutherland sont :
Bs=1.454 10° et Cs=110.4

4.5 Méthodes et calcul numériques : Présentation du code

Ce paragraphe est consacré a la présentation du code de calcul utilisé pour la
résolution numérique des équations de Navier-Stokes moyennées obtenues
précédemment. Ainsi, la discrétisation de ces équations est illustrée en utilisant la
méthode des volumes finis, utilisée dans le code du calcul (CFD-FASTRAN [145]). Les
différents modéles de turbulence de type RANS : Baldwin-Lomax, Spalart-Allmaras,
k—¢, k—w et SST- K- w de Menter sont exposés en détail. Enfin, nous présenterons
les différentes étapes suivies lors des simulations numériques (maillage, conditions

initiales et aux limites, convergence et post-traitement).

45.1. Le systeme complet des éguations de Navier-Stokes

Les lois de conservation précédentes seront rassemblées en un systeme d’équations

pour une vue beaucoup plus générale des différents termes. Pour cela on se rapporte a
la loi générale de la conservation d’'une quantité vectorielle, on introduit le vecteur 13C

relié au transport convectif des quantités, et un vecteur E, vecteur des flux visqueux.
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Alors les équations de Navier-Stokes en 3-D représentent un systéme de cing (05)
éguations pour les cing variables conservatives :p, pu, pv, pw, et pE. Mais on voit qu’il y
a sept (07) inconnues d'ou la nécessité de deux relations additionnelles de la

thermodynamique entre les variables d’état.

P — —_ —
— (W dw +Lp(|:c-|:v)d5:j'QdW (4'58)
ot o o0 w
[ pV T |F0 T| (o 1]
| |
B |,0UV + nyP | L |nxTxx+nyT><y+nz'[xz | _ I,DU I
FC:IpVV+nyp I Fv:InxTyx+nyTyy+nzTyz I W ::pv I
|pWV +nzp| |nxsz+nysz+nszz | |pW|
| |
LpHV J [Nx®x*+*ny®,y+n,0, | LPEJ
[ 1 oT
|0 | @x:ufxx+vfxy+wfxz+k_
|y | ox
— | | oT
Q=|pfey | O,=Ur, NV, Wr, +K—
| ' | oy
|pfe,z | oT
| _— . | ®x=u72x+vfzy+wfzz+k
Lpfeu\/+th oz

4.5.2. Propriété du gaz et conditions aux limites

Le code CFD FASTRAN integre un solveur volumes finis destiné a simuler les
écoulements a haute température et vitesse avec prise en compte de multiples corps en
mouvement ainsi que l'aéro-thermochimie, en régime stationnaire ou instationnaire.
L’écoulement est supposé turbulent. Le fluide suit la loi des gaz calorifiquement

imparfait. La viscosité dynamique est donnée par la loi de Sutherland :

_1.458.10’6T3’2 (4-94)
C110.4+T

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

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

externe sont supposées a pression imposée (lbar). Les parois des tuyéres sont

considérées comme adiabatiques.
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4.5.3. Discrétisation des éguations par la méthode des volumes finis

La méthode des volumes finis utilise directement les lois de conservation sous la
forme intégrale, elle commence par diviser 'espace physique en un nombre de volumes
de contrdle, l'intégrale de surface est approximée par la somme des flux traversant
chaque face du volume de control. La précision de la discrétisation spatiale dépend du
schéma avec lequel les flux sont évalués. Il y a deux approches pour définir le volume
de contrdle afin de calculer les flux convectif et visqueux (voir figure 4.4) :

» Cell centred schemes : Dans ce cas les quantités sont définies aux centres des
mailles et les volumes de contrdle sont identiques aux mailles.

* Cell vertex schemes : Ici les variables sont définis aux nosuds des mailles, les
volumes de controle sont soit 'union de toutes les mailles partageant le méme nceud

soit des volumes centrées sur les nosuds.

Dans cette approche, le domaine de calcul est discrétisé en volumes de controle
dans lesquels les équations gouvernant I'écoulement sont intégrées numériqguement.
Une cellule de volume de contréle est illustrée sur la figure 4.5, ou P désigne le centre

géomeétrique de la cellule.

—“_  —
LI+1 141, J+]
n

— N S
i Lj‘ i#Ljl 12 1”2
n
LJ1
(a) Cell centred schemes (b) cell vertex schemes

Figure. 4.4: Volume de contréle en 2-D [142].

Figure. 4.5: Volume de contrGle dans une configuration tridimensionnelle.

L’équation de continuité dans le systéme de cordonnées ¢ n {, est donnée par :

2dp 1 o —
=L (peN)=0 (4-48)
ot Jog,

1
J
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L’intégration de I'équation (4.48) sur le volume de contrdle nous donne :

_n n n-1 n-1
pPNVN,y—pP V,
At

+Ge~GuwtG,~G:+Gy—G, =0 (4-49)

G : représente le flux de la masse a travers les faces du volume de contrdle, n et n-1
représentent respectivement le pas actuel de temps et le pas précédent. Les indices w,

e, s, n, |, et h sont relatifs aux six faces du volume de contrble.

Toutes les équations gouvernant le probleme, a l'exception de [I'équation de

continuité, peuvent étre écrites sous la forme généralisée suivante:

190 — 1 0 - 1 0 [ W 04 1
——ph)+———[1p(V Y| =——Irg" —| (4-50)
J ot Jog, Joag, | 08, |

Ou ¢ est une variable de I'écoulement, r la diffusivité effective, J la matrice
jacobéenne eté, = ¢, (x,y,z). Les termes du membre de gauche de I'équation sont

appelés respectivement terme transitoire et convectif et le troisieme terme dans le

partie a droit de I'équation est le terme diffusif :

r-£, 4 (4-51)
P Pr[

La méthode des volumes finis repose sur I'intégration de I'’équation (4.50) sur le volume

de contrble :

0 —| |— ik O —|
mJ—a—t >+J——{Jp(vg>¢}|ad§dnd¢ jjjJ——| 0" pdgands  (4-52)

08« | I 08 |

vV : Le vecteur vitesse. Il est préférable d’effectuer I'intégration terme par terme, d’'ou :

L’intégration du terme transitoire :

n-1 n-1 p_1

0 - V- Vv
—[[[ 3 pp)adednds =2 Yv'p 4 (4-53)
oty At
Le terme convectif est donné par :
== ——{1p(V ")g) (4-54)
Jog,
L’intégration du terme convectif sur le volume de contréle donne :
Ge=GutG,1-G:+Gy~G=G.f,~Gub,+Gf,~Gb,+Gub,~Gif, (4-55)

Le terme diffusif peut étre divisé en deux parties : la premiéere partie est la diffusion

principale (i=k), tandis que la deuxieme est de la diffusion transversale (i#k).
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Pour la premiére partie :

1

1
Dn=""
J

ik

0
—1ryg ’ | k=1,2,3 (4-56)
agKL agKJ

Pour K=1 I'intégration de I'’équation donne:

[ w 0¢ |
J'Jjoldeédnd§=|JFg — | -|ITg —| (4-57)
v L 0¢y |

4.5.4. Modeles de turbulence

Malgré la puissance des calculateurs actuels, la résolution des équations de Navier-
Stokes instantanées dans le cas des écoulements turbulents & géométrie complexe, ne
peut étre envisagée a I'heure actuelle. Pour capturer de maniére correcte toutes les
échelles spatio-temporelles actives dans un écoulement turbulent, depuis celle des plus
grands tourbillons imposées jusqu’aux plus petits tourbillons, un maillage de résolution
de l'ordre de celle-ci est nécessaire. Cette approche, appelée Simulation Numérique
Directe ou DNS (Direct Numerical Simulation), reproduit de facon détaillée et fidele la
physigue des phénomeénes 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 probleme de turbulence, la modélisation

instationnaire et la modélisation statistique de la turbulence.

La modélisation instationnaire de la turbulence consiste a résoudre la dynamique des
grandes et moyennes échelles, 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 étre nécessairement instationnaires. Elle nécessite un

maillage tres fin, donc un codt de stockage et de calcul encore trés colteux.

La modélisation statistique de la turbulence consiste a modéliser toutes les échelles
de turbulence. Elle utilise un traitement statistique pour transformer le systeme des
équations de Navier-Stokes instantanées en un systéme d’équations de Navier-Stokes
moyennées en temps. Cette approche est appelée l'approche RANS (Reynolds
Avraged Navier-Stokes). Elle permet de réduire le colt de calcul, tout en garantissant
un bon niveau de précision.

Plusieurs modeles de turbulence sont disponibles dans le code CFD-FASTRAN

[145], du modéle a zéro équation (algébrique) au modéle a deux équations de transport.
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Le modele & zéro équation utilise des relations algébriques pour relier les fluctuations
de l'écoulement aux grandeurs moyennes des variables en utilisant des constantes
expérimentales. Les modéles a une et a deux équations utilisent des équations aux

dérivées partielles pour atteindre le méme but.

L’écoulement au voisinage des parois est composé de trois couches : une sous-
couche visqueuse, une couche tampon ou les effets visqueux et turbulent sont du
méme ordre et une couche inertielle (turbulente). L’épaisseur des deux premiéres
couches et les profils de vitesse au voisinage de la paroi sont des paramétres
importants pour les modéles de turbulence. On utilise souvent une distance y* et une

vitesse U* adimensionnées pour définir les couches au voisinage de la paroi:

U
y = pYyU . (4-59)
y7i
U
V=TT (4-60)
U T
Ou u . est la vitesse de frottement : u = {T_WJ
P

4.5.4.1. Modele de baldwin-Lomax

Ce modele est un modeéle algébrique a zéro équation de turbulence. Il utilise des
relations algébriques pour lier la vitesse et la longueur caractéristique aux grandeurs
moyennes de I'écoulement. La prévision de la turbulence et des discontinuités sur les
parois est donc difficile. Le modele de Baldwin-Lomax utilise différentes expressions de
la viscosité turbulente relatives aux régions interne et externe de la couche limite.

J(;‘)i" pour (yﬁyc)l

M= —

[(#)

Ou y est la distance normale de la paroi et y. est le point ou les valeurs de la viscosité

(4-61)
pour (yzyc)J

out

des couches interne et externe sont égales. La viscosité turbulente dans la couche

interne est obtenue par I'équation :

(4,) =" |o| (4-62)

n

I : L’échelle de la longueur caractéristique | = xy [1 —exp(-y /A )J

» :Lavorticité » = v xv est reliée a I'échelle du temps turbulent parz = o

x, A" valent 0.4 et 26.0 respectivement.
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L’échelle caractéristique de la vitesse est donc :

o =1fo] 1]y 0] (@63

La viscosité turbulente dans la couche externe est estimée par I'équation :

(k) = PKF,F,(¥) (4-64)

Ou les expressionsF,, F, (y) sont estimées par les fonctions :

Y CoVauY e )
F,= mmL , J (4-65)
K qmax
1
Fk(y): r ]
155 S| (4-66)
L kymax) J

q,.. . La valeur maximale de la vitesse turbulente et y__ la valeur maximale de y quand

g est maximale. La quantité u ,, est la différence entre la vitesse maximale et la vitesse

dif

minimale dans le profil :

U, = \/(Zu +V24 WZ)max —(u2+v2+w?)

(4-67)

min

Avec les constantes : ¢, =0.3  ; c,=01 ; k=0.0269

45.4.2. Modéle k — ¢

Le modéle de k — ¢ [146] est un modéle a deux équations de transport pour évaluer
la viscosité tourbillonnaire. Il résout deux équations aux dérivées partielles pour obtenir

I'énergie cinétique turbulente k et sa dissipation €, ces équations sont les suivantes :

_ — _ [(— 4 )ae]
i(pk)"ri(puik):pp—p€+|Lﬂ+£Ja_8 (4-68)
ot ox, | P ) 0% |

- - > b [(— 4 )oe ]
i(pg)Jri(puig):Cﬂp_"f_cgzp_+i|v+hJa_g| (4-69)
ot ox k k ox| P ) OX; |

Ou P est le taux de production de I'énergie cinétique turbulente donnée par I'équation :

(u; ou, Vau,
p:ufi+ S ZOMn s M 2 (4-70)

ox, 09X, 30dun | OX, 3 axn

Avec les constantes [146] : ¢ ,=0.09,C,,=1.44,¢c,,=192,p, =10 et p,, =1.3.

Les effets visqueux sont plus importants que les effets turbulents au voisinage de la
paroi. Une loi de paroi (wall function) est, par conséquent, appliquée dans cette région
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et le modele de turbulence résout le champ dans le reste du domaine de I'écoulement.

Dans la loi de paroi,

- 'échelle de la vitesse est prise comme q = °°.

c f,/Ak 3/2

&

- k ets sont reliés par des expressions semi-empiriques a la vitesse de frottement . _ :

- 'échelle de la longueur est modélisée par : | =

2
T

k= — (4-71)
\C.
34, 3/2
R (4-72)
Ky
- La viscosité turbulente est exprimée par :
AR (4-73)

Dans l'approche standard de la loi de paroi, le profil de la vitesse est estimé depuis la

paroi jusqu’a la premiére maille par les relations suivantes [146] :

u=y Pour y' <115 ,u ==In(Ey") Pour y >115 (4-74)

=~ |-

Ou les constantes k, E sont déterminées expérimentalement, et valent : 0.4 et 9.0
respectivement. Le concept de loi de paroi est valable dans le cas ou la valeur de la

distance au centre de la premiére maille voisine a la paroi est telle que y* > 30.

4.5.4.3. Modéle k — w

Le modéle de k-w [146] est un modele a deux équations de transport. Les équations

a résoudre sont : I'équation de I'énergie cinétique turbulente k et le taux de dissipation
spécifigue w. La viscosité turbulente est exprimée par : ,,=c ,— et les équations de
w

transport sont illustrées par les équations suivantes [146]:

_ — - _ M— . 1
i<pk)+1(pu,k):pp_pmg{wiJL (4-75)
ot ox; aij P 6ij

_ _ s - (- 4 Vow
i(pw)+i(puiw)=C(ulm—cwzpwz+iltﬂ+ﬁja—ml (4-76)
ot oX; k 6xl.L Pro 8ij

Avec les constantes [146]: ¢, =0.09, ¢, =0.555, ¢,,=0.833, p,=2.0 et p,=20.
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Les conditions de k et w sur la paroi sont :
k=0 Poury=0 , 5(1:7.212 Pour y =y, (4-77)
y
Ou y; est la distance entre la paroi et le centre de la premiere maille. Pour avoir des
solutions précises, le centre de la premiere maille doit étre positionné plus prés de la
paroi. Ce modele exige donc un maillage tres fin au voisinage des surfaces solides.

Une distance adimensionnée proche de I'unité y* =1 est généralement préconisée.

45.4.4. Modéle SST- K- w de Menter

La viscosité turbulente peut s’obtenir a partir d’'une relation algébrique, d’une
équation de transport ou de plusieurs équations de transport [147]. Dans cette étude,
on a utilisé le modéle a 2 équations de transport k-w de Menter avec la correction SST
(Shear Stress Transport) vu son efficacité et sa grande popularité dans les études

numeriques de calcul des écoulements compressibles dans les tuyéres [23], [25], [148].

Le modéle k—w de Menter [149] consiste en une combinaison du modele k—w de
Wilcox [150] et k-¢ de Launder-Sharma [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
soumises a de forts gradients 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 maniere a profiter de sa supériorité dans la zone de sillage.

La fonction de dissipation spécifigue w est reliée a la dissipation de I'énergie

cinétique turbulente ¢ par la relation suivante :

Avec s =0.09 (4-78)

w = *
Bk
La viscosité turbulente est calculée en fonction de I'énergie cinétique turbulente k et de

la dissipation spécifique » par:

p— (4-79)

max [1,Q|:2/alw]

1( 6y, ouj)
Q= \leijQij ) Qijj = —| — - L‘ (4_80)

Zkax]— axi}

Avec O la norme du tenseur de viscosité et a;=0.31.
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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 par :

\/k_ _500;,\ L (4-81)

2 -2
L 0.090y poy’ |

Fz:thanjmax

L

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

cinétique turbulente et une autre pour la dissipation spécifique :

aik + div(;k;) = div[(u+ kak);r_e:(;(k)}+ S, (4-82)
a;?tw + div(;a);) = div[(u+ U,Uyt);*(ga(w)} ‘s, (4-83)
Les termes sources du modeles, ,s, Ss’écrivent:
Su=Py-f pko (4-84)
T P Fo?é_r_a?(k)-é_r_éd_(w) (4-85)
Avec p, production de Kk :
P, = tgrad (V) (4-86)
modeéle

Les constantes du modéle s’obtiennent par pondération des constantes du

de Wilcox et de Launder-Sharma en utilisant la fonction de Menter F; :
(4-87)

Cse = FiC ste1+(l_ FI)C ste2

Les constantes du modele sont les suivantes :

c=085 , 5,,=05 , B, =0075 , 71=ﬂ—1—0’“’i , k=0.41
p s
2
Fr gowx K =0.41

UmZ:O'S ’ ﬂ220075 v VL, T AT R ’
FoNp

La fonction de Menter F; permet d’utiliser le modéle de Wilcox k—-w dans la sous-

Uk2:0'85 ’

couche visqueuse et la région logarithmique (F; =1) et basculer progressivement vers

k-€ @ mesure qu’on s’approche de la zone de sillage (F; = 0). Cette fonction s’écrit :
(4-88)

F,= tanh (argf)
(4-89)

arg, = min[max(Tl,Tz),T3]
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Ti=="75 ’ T.= ) Ts= 2
pwy ﬂ O)y Dk(uy
L @ )

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

logarithmique et le terme F3, dans I'écoulement externe.

La viscosité turbulente »  est déterminée par le modele de turbulence a deux

éguations de transport k-w de Menter avec la correction SST (Shear Stress transport).

4.5.4.5. Modéle de Spalart-Allmaras

Le modele de Spalart-Allmaras [152] est un modéle a une équation. Il résout en

général une équation de transport liée a la viscosité turbulente ;[152] :

/ut = pU f 1 (4'91)
Et 'équation de transport :
r T (0
D_":cblsu+i|i(u+u)a_“+chza_“a_”|_cw1fw_|i| (4-92)
Dt o Laxj axj axj aij \d)

Le modele de Spalart-Allmaras exige comme le modéle k-w et SST un maillage

raffiné sur les parois, avec une valeur de y* =1.

4.5.5. le Modéle turbulence adopté en 2D axisymétrique

Dans les écoulements la tuyére supersonique axisymeétrique, il est possible de
restreindre le domaine de calcul 3D en 2D axisymétrique. Dans ce cas, les équations
de Navier-Stokes URANS (Unsteady Reynolds Averaged Navier-Stokes) seront écrites

dans un systeme de coordonnées cylindriques (X, r, 8), auquel on associe le vecteur

vitesse v(vx,vr,vH).Le modele adopté pour la modélisation des écoulements

compressible dans les tuyéres supersoniques est le modele URANS couplé avec le

modéle SST Menter a deux équations de transport k—w. Le modéle est écrit en

coordonnées axisymétriques.

Les variables conservatives (p,pVx,er,,DEef,,Dk,pa)) s’expriment par rapport aux

deux coordonnées spatiales (X, r) de la maniére suivante :
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[
o6 ,— o0 ,—, 1o -—
}g(ﬂ)*g(f’v*)ﬁ;(fpvf)
\
} i
o ,— -~ — 193, 6 —- ot 10
}g(pv)+5(pvv +p, )+:g(rpVer): - +r—;(rm)
\
}6 0 10 6~ 10 p

- o~ - - Txr - e T
‘;(pv>+5(pVVx)+:5(l’pVV +pf): " +:;(rm) 'r i
J (4-93)
|, _ . - . .
(j_t(pEe1)+;_X{(pEef+p )in|+%;_r|:r(pEef+pf)Vr:|:;;X|:TxxVx+ferr+qx +%;_r|:r(‘['erx+TrrVr+(Ji|
\
\
o — o, —- 1o, —~ ol wlekl 1ol ( uNokl
—( pk )+ —( pkve)+ ——/(r pkvr] = —_— |+ = —
6t( )+ax(pv)+rar(rpv) 6x‘LLﬂ+P Joxfrﬁr'rt JarJJrSk
\
\
\a—+a—\~l+1ar—; a((+y\aw1+1a(r(+y\m
—( pw —|poVx)|+—— oVr|= —_—— |+ —— — | —
[m(p) ax(p ) rar(p ) axHy JaxJ rarLLu P, Ja
(- (ovx 1 )
| zo=2(u+p,)] - —divv |
| ox 3 )
|
| .
| - (ove 1 )
|Trr:2(,u+,ut)| - —divV |
| kar 3 )
|
|
- (ovi ove) (4-94)
Txr:2(’u+/,l)| +

kar 8X)

A OVx oVr Vr
divv = + + —
OX or r
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4.5.6. Maillage

La réalisation d’un maillage approprié au probleme traité est 'une des étapes les
plus importantes dans les simulations numériques. L’adaptation du maillage aux
conditions aux limites du probleme est primordiale dans ce type de calcul. Un maillage
structuré est utilisé dans tous les calculs 2D et 3D réalisés. Ce type de maillage permet
de contrdler de fagon rigoureuse I'épaisseur des mailles dans des endroits précis (au
voisinage des parois par exemple). Le seul probléme que I'on rencontre dans ce type
de maillage par rapport au maillage non structuré est 'augmentation du nombre de
mailles lors de son raffinement dans les zones sensibles a étudier. Le domaine total de
calcul est subdivisé en plusieurs blocs, le raffinement de chaque bloc dépend de
'importance des zones étudiées. Dans notre étude par exemple, on s’intéresse a
I'écoulement dans la partie divergente de la tuyére. Dans ce cas, le divergent de la

tuyére contient entre 60% et 70% du nombre total des cellules.

4 .5.7. Approche numérigue

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

cellule et supposée constante dans tout le volume de contréle.

Le calcul des flux convectifs est basé sur deux schémas décentrés (Upwind) : Le
schéma de Roe - FDS (Flux Difference Splitting) et le schéma de Van Leer - FVS (Flux
Vector Splitting).

Une précision spatiale d’ordre supérieur peut étre obtenue par l'utilisation d’un
limiteur de flux approprié MUCSL (Monotone Upstream-Centered Schemes Laws). Ces
limiteurs sont utilisés pour prévenir des oscillations numérigues, en particulier pour les

écoulements sieges de fortes zones d’interaction chocs/surfaces de discontinuité.

Pour l'intégration temporelle, trois schémas sont intégrés dans le code : le schéma
explicite de Runge-Kutta multi étage, le schéma semi implicite (point implicit) et le

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

schéma implicite a été par ailleurs utilisé pour I'intégration en temps.

Le pas de temps est contrdlé par le nhombre de CFL (Courant-Fredrichs-Lewy).
L’accélération de la convergence est obtenue en faisant varier ce nombre de CFL
linéairement de sa valeur initiale généralement faible (dépendant du raffinement du

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

La convergence des calculs itératifs est obtenue (solution quasi stationnaire) lorsque
la valeur spécifiée des grandeurs résiduelles (L2Norm) est atteinte. D’autres contréles
de la convergence peuvent étre également obtenus en comparant les courbes donnant
I'évolution de certaines variables, tel que le frottement pariétal (par I'intermédiaire de la

grandeur y*) en fonction du nombre d’itérations.
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CHAPITRE 5

UN NOUVEAU CONCEPT DE TUYERE A HAUTE TEMPERATURE : CAN

5.1 Introduction

Sur la base d’amélioration les performances propulsives des moteurs fusées qui sont
intensifiées depuis une dizaine d’années, nous appuyant sur les acquis des recherches
décrites aux chapitres précédents du présent travail, nous avons voulu étudier, plus en
détail, combien et comment il était possible de s’affranchir des problémes liés au
décollement de jet pour les moteurs opérant a basse altitude. Pour ce faire, nous avons
d’abord proposé un nouveau concept de tuyere (CAN); évalué leurs spécificités
technologiques, ensuite nous avons restreint le champ d’investigation aux tuyéres a

I'écoulement interne de type convergent — divergent.

Pour les moteurs des étages inférieurs (étage principal et/ou boosters d’appoint), la
conception des tuyeres est fortement liée a la nécessité de faire fonctionner ces
dispositifs & basse altitude, avec une pression ambiante d’environ 0.1 MPa. Par
conséquent, le choix du taux de détente résulte du compromis entre la maximisation
des performances en vol et le besoin de faire fonctionner la tuyére tout le temps en
conditions de jet attaché (full flowing), en particulier au sol, afin d’éviter les sur-

chargements dynamiques sur la structure, induits par un décollement de jet éventuel.

La minimisation de la masse séche et la maximisation de l'impulsion spécifique
restent des atouts de premier ordre. Néanmoins, d’autres exigences tout aussi
importantes influencent la conception d’un tel moteur : d’'une part, la maximisation du
niveau de poussée en détermine les dimensions globales et les sollicitations
structurales; d’autre part, le besoin de régulation du niveau de poussée sur de larges
plages de fonctionnement conditionne les choix technologiques et les choix de
conception des principaux organes composant le moteur. Ce dernier point est clé pour
la gestion du lanceur en vol, permettant d’en maximiser les performances toute en
préservant sa fiabilité. En effet, la possibilité de démarrer le moteur a un niveau de
puissance réduite (de I'ordre de 40 — 50 % du niveau nominal), permet de gérer au

mieux l'accélération du véhicule en vol, tout en maitrisant les sollicitations
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thermomécaniques du moteur, particulierement sévéres au moment de Il'allumage.
Toutefois, une telle excursion du point de fonctionnement a un impact majeur sur la
conception des organes propulsifs : la tuyere supersonique, pour laguelle les difficultés
principales sont liées au refroidissement de la paroi métalligue, mais surtout aux

phénomeénes de décollement de jet, en régime transitoire et permanent.

Pour les moteurs a étage supérieur, cette optimisation se traduit, dans la plupart des
cas, par la minimisation de la masse séche et la maximisation de I'impulsion spécifique,
a condition de respecter l'enveloppe géométrique imposée par les contraintes

d’aménagement du lanceur.

Pour cela, Deux grands axes ont été privilégiés : d’'une part, 'amélioration des
performances en comparaison avec la tuyere MLN vu qu’elle est trés utilisée jusqu’a
présent dans la majorité de la construction aérospatiale, D’autre part, le fonctionnement
en régime sur-détendu d’'une tuyére supersonique, examinent la phénoménologie du
décollement du jet, afin de prévenir ou, éventuellement, de contrdler les charges

latérales et par conséquence l'instabilité des tuyéres thermopropulsives.

L’étude de ce type de tuyere, est motivée par le fait que cette derniére atteignant des

améliorations des performances démontrées, au sol et en vol, trés satisfaisantes.

5.2 Parie 01 :Résultats et discussions dedimensionnement dela tuyere CAN

La premiéere partie est consacrée aux résultats de conception obtenus. On trouvera
également une comparaison entre le nouveau concept CAN et la tuyére MLN [5,30, 32,
34,153], pour montrer les améliorations en géométrie et en masse. On s’intéresse
généralement a quatre principales performances qui sont le nombre de Mach de sortie
Mg, la masse de la tuyére interprétée par le coefficient Cyass €t la force de poussée

représentée par le coefficient Cg. Ainsi que la longueur de la tuyere.

Le présent travail dédié a [I'amélioration des performances des tuyéres
supersoniques. En effet, I'idée de la nouvelle tuyere proposée repose sur I'utilisation de
la méthode des caractéristiqgues en axisymétrique a haute température. Le profil externe
ainsi que la longueur du corps central de la tuyére sont des inconnus a priori. lls seront
déterminés numériquement afin d’avoir un écoulement uniforme et paralléle a la section

de sortie. Cette condition a pour but d’obtenir une impulsion maximale et par
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conséquent, il N’y aura aucune perte de poussée et la détente de I'écoulement dans la
tuyére sera compléte. L’étude a été composée de trois étapes suivant :

- Détermination des résultats de la conception de la tuyere CAN ;

- Etude comparative des performances des cas CAN et MLN ;

- Etude numérique du cas suggeérés.

5.2.1.Comparaison avec la tuyéere MLN

Nous prenons en considération la méme section entre les deux tuyéres CAN et MLN,
pour quand puisse expliquer les gains en performances du nouveau concept par

rapport a la tuyére MLN.

Les données qui seront choisis arbitrairement dans la plage de fonctionnement pour
la tuyére MLN sont: Mg, To et A*. Puis nous calculons les paramétres de design de
cette derniéere, on s’intéresse dans ce cas aux valeurs de Cyass, Cr et L/y*.

Le rayon du col est calculé par la relation suivante [5] :

yi(MLN) = (5.1)

A.
z

Pour la tuyere CAN, nous cherchons le rayon du corps central qui donne la méme
section du col de la tuyere MLN. Plusieurs solutions peuvent étre considérées dans ce
cas, selon la valeur choisie de y*(CAN), par la formule suivante :

2 2 *2 2
Voo = Yoy =y  (BPN) =y (MLN) (5.2)

Pour avoir une solution physique, il faut que y(CAN)>y(MLN). Si on prend
y (CAN)=2y (MLN) on aura Ypody=1.73205 y*(MLN).

La premiére étape, nous tenons le méme Mg entre les deux tuyéeres
Me(CAN)=Mg(MLN), on aura les valeurs de design : Cyass, Cr, La/y et L/y". Dans ce cas,
on obtient un gain en qualité de masse (Cwuass) €t de force (Cg), c.-a-d. la valeur de
Cwmass(CAN) < Cpass(MLN), Ce(CAN)>Cg(MLN) et L(CAN)< L(MLN) (voir tableau 5.7).

La deuxiéme étape, nous fixions la méme masse entre les deux tuyeres
Cwmass(CAN)=Cpmass(MLN) et puis nous cherchons le nombre de Mach de sortie Mg et le
coefficient Cg de la tuyere CAN. Par conséquent Mg(CAN)>Mg(MLN),
Cr(CAN)>Cg(MLN) et L(CAN)>L(MLN), c.-a-d. une amélioration de Cg, du nombre de

Mach de sortie et une diminution de la longueur de la tuyére (voir tableau 5.7).
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Afin de présenter l'intérét de la tuyére CAN par rapport a la tuyére MLN, l'erreur
relative commise pour le calcul numérique peut étre évaluée pour les différents

parameétres entre les deux tuyeres CAN et MLN par la relation suivante :

~ Parameter.,y

x 100 (5.3)

Parameter

gParameter (%) = ‘l

MLN

5.2.2.Caractéristigues de maillage

Les résultats caractéristiques obtenus consistent a déterminer les parametres de
design de CAN, suivis par une comparaison avec les performances de la tuyére MLN.
Les figures 5.1, 5.2 et 5.3 représentent respectivement le maillage obtenus de la zone
de Kernel, la région de transition et la zone entre la ligne sonique et la premiere
caractéristique insérée C.Les résultats sont en fonction des parametres : A , A9 etN;.
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Figure. 5.1 : Raffinement de la zone de Kernel.
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Figure. 5.2 : Raffinement de la zone de transition.
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Figure. 5.3 : Insertion de la caractéristique C et raffinement des trois zones.
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5.2.3.Effet de la discrétisation sur la convergence du probléme

Le tableau 5.1 représente I'effet de raffinement de la zone de Kernel (variation de A6)
sur les parametres de design pour: Mg=3.00, y«(CAN)=1.00, Ypoay=0.6, Tox=2000K,
A=0.01, Ni=0, avec l'erreur obtenue sur le rapport des sections Ag/A*. Alors plus A6 est
petit, plus la convergence des parametres de design est assurée. Cette convergence

est traduite par I'erreur obtenue ¢ relative a le rapport (Ag/A.).

Tableau 5.1. Effet de raffinement de la zone de Kernel sur les paramétres de design.

A6° Ly’ Chviass Ce Ae/A £ (%)

3.0 5.2103 36.8730 0.3032 4.7302 5.6153
2.0 5.2601 37.4135 0.3207 4.8198 3.6513
1.0 5.3084 37.9435 0.3396 4.9088 1.7725
0.5 5.3324 38.2026 0.3496 4.9538 0.8514
0.2 5.3460 38.3498 0.3561 4.9795 0.3261
0.1 5.3503 38.3962 0.3586 4.9878 0.1594

Le tableau 5.2 représente I'effet de raffinement de la zone de transition en variant 4,
sur les paramétres de design pour: Mg=3.00, y (CAN)=1.00, Ybody=0.6, To=2000K,
A6 =0.01 et N;=0. Alors plus A est petit, plus la convergence des parameétres de design

est assurée .Ce qui est confirmé par I'erreur € obtenue.

Tableau 5.2. Effet de raffinement de la zone transition sur les parametres de design

A Lly- Chass Ce A IA- € (%)
5.0 5.6543 41.9070 0.4221 5.6437 11.4799
3.0 5.4832 40.0263 0.3893 5.2783 5.3523
1.0 5.3659 38.5805 0.3594 5.0208 0.4990
0.5 5.3557 38.4624 0.3581 4.9997 0.0777
0.3 5.3541 38.4377 0.3587 4.9955 0.0601
0.1 5.3530 38.4363 0.3608 4.9951 0.0139

Le tableau 5.3 représente I'effet de caractéristique supplémentaire C’, en variant N,
sur les parametres de design pour: Mg=3.00, y«(CAN)=1.00, Ypoay=0.6, To=2000K,
A6 =0.01 et A=0.01, Alors plus N; est élevé, plus la convergence des parameétres de

design est assurée. Ce qui est confirmé par 'erreur € relative a le rapport (Ag/A.).

L’influence de la discrétisation des caractéristiques de maillage, est principalement
sur la convergence du probléme, donc plus les paramétres A, A6 sont précis et N;
élevé, on aura des bons résultats sur les paramétres de design de la tuyere CAN.
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Tableau 5.3. Influence de la caractéristique insérée C’, sur les parametres de design

Ni L1y- Chass Ce Ae !l A € (%)
0 5.3540 38.4352 0.3618 4.9950 0.0161
3 5.3540 38.4356 0.3622 4.9951 0.0143
5 5.3540 38.4359 0.3625 4.9951 0.0133
10 5.3540 38.4359 0.3628 4.9951 0.0129
20 5.3540 38.4359 0.3630 4.9951 0.0108
50 5.3540 38.4360 0.3631 4.9951 0.0058

5.2.4.Influence de la température Ty sur la forme de la tuyére CAN

La figure 5.4 présente les quatre (04) formes des tuyeres ayant la méme section A¥,
pour différentes valeurs de la température génératrice To (1000K, 2000K, 3000K) et
pour le cas du gaz parfait y=1.402 lorsque le nombre de Mach de sortie Mg = 3.00,
y+(CAN)=1.00, Yrhoay=0.6. On remarque que la température génératrice Ty influe sur les
grandeurs des paramétres de design, ce qui n'est pas le cas pour le modéle du gaz

parfait. Les résultats obtenus sont donnés par le tableau ci-apres.
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154 o7
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Curve 3 :HT (T = 2000K)
Curve 4 :HT (T = 3000K)
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Figure. 5.4 : Contour des tuyéres donnant Mg=3.00.

Tableau 5.4 Résultats des parametres de design correspondent a la figure 5.4

Curve To L/y- Chass Cr Ac/A-
1 y =1.402 4.8139 33.0117 0.2986 4.2200
2 1000K 4.9865 34.7353 0.3165 4.4713
3 2000K 5.3540 38.4359 0.3493 4.9958
4 3000K 5.4969 39.9197 0.3628 5.2069

5.2.5.Effet de la position du corps central sur la forme de la tuyere CAN

La figure 5.5 représente l'effet du rayon ynoay du corps central sur la forme de la
tuyére CAN, lorsque Mg=3.00, y*=1.00 et To=2000K. Plus la section du col est petite,

plus la forme de la tuyere devient réduite, c.-a-d. éviter 'encombrement vu que la
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longueur de la tuyere provoque des oscillations induisant des Charges latérales,

capable d’'endommager le divergent de la tuyére.

Les différentes formes des tuyéres dans la figure 5.5 ayant la méme section A*, par
conséquence le méme débit .Pour le cas ynoay=0, la tuyére CAN devient une tuyéere

(MLN). Les résultats de dimensionnement sont présentés dans le tableau 5.5.

5y vty
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Curve 1: (¥booy = 0.0}
Me =3.00 Curve 21 (Ypogqy = 0.2)
4 To=2000K  Curve 3: (ypogy = 0.5)
Curve 4: (Ypogy = 0.8)
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Figure. 5.5 : Effet du rayon yuoay sur la forme de la tuyere CAN.

Tableau 5.5 Résultats des parametres de design correspondent a la figure 5.5

Curve Ybody Loy« L/ys Chuass Cr Ac/A
1 0.0 2.7300 9.0500 34.5257 0.3488 4.9958
2 0.2 2.6174 8.2706 35.8165 0.3490 4.9958
3 0.5 2.0157 6.2555 37.7247 0.3493 4.9958
4 0.8 0.9726 3.1279 40.6312 0.3495 4.9958

5.2.6.Influence du nombre de Mach de sortie sur la forme de la tuyére

La figure 5.6 représente I'effet du nombre de Mach Mg sur la forme de la tuyére CAN
pour y*(CAN)=1.00, Ynoay=0.6 et T,=2000K. Les résultats obtenus montrés dans le
tableau 6, les différentes formes des tuyéres ayant la méme section A" par
conséquence le méme débit (voir figure 5.6). Dans ce cas, plus Mg augmente, la
langueur de la tuyére devient assez grande. L’effet de la variation du nombre de Mach

Mg est principalement sur la forme et la longueur de la tuyére.

S1yly 4
4] Gurve 1: (Me = 2.00)
I Curve 2 : (M:=3.00)
3] 3 Curve 3 : (M: = 4.00)
] —_— Gurve 4: (M: = 5.00)
2] 5 To = 2000K
1 /7 ¥-=1.00
119 2 3 Yoosy= 0.8 4
] Central bodies xty'
D,

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24 26 28

Figure. 5.6 : Effet de Mg sur la forme de la tuyere CAN.



137

Tableau 5.6 Résultats des parametres de design correspondent a la figure 5.6

Curve Mo L/y Cuass Cr Ae/A«
1 2.00 1.7998 10.4441 0.1772 1.7709
2 3.00 5.3540 38.4359 0.3493 4.9958
3 4.00 12.7951 127.2120 0.4466 13.8614
4 5.00 25.6140 357.9521 0.4999 33.5655

5.2.7 Variation des parametres thermodynamiques a travers de la paroi

Les figures 5.7 et 5.8 représentent, respectivement, la variation des parametres M, 6,

et P/Po en fonction de ypoay, le long de la paroi de la tuyére CAN, lorsque Mg=3.00.

La figure 5.7 montre la variation du nombre de Mach dans la tuyére (CAN) en
fonction des différentes positions du corps central. Ainsi 'augmentation du nombre de
Mach de M* au col juste aprés la premiere détente se produit au point A (voir figure

2.2), jusqu’a la sortie de la tuyére Mg=3.00.

Plus le rayon du corps central est grand, plus la valeur de M* augmente, ce qui
donne une détente rapide (voir figure 5.7), c.-a-d. une tuyére courte, et par conséquent,

une amélioration des performances en Cyass €t L/y” par rapport a la tuyére MLN.

3.0 M 4 —3

Curve 1: (¥boay = 0.0}
Curve 2: (ypogy = 0.2}
Curve 3: (Vbogy = 0.5}
Curve 4: (Vbogy = 0.8)
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Figure. 5.7 : Variation du nombre de Mach le long de la paroi
pour différentes positions du corps central.
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Figure. 5.8 : Variation de I'angle de déviation 6 le long de la paroi
pour différentes positions du corps central.
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La figure 5.8 montre la déviation de I'écoulement a travers la paroi. La tuyére
possede un point d’inflexion qui va causer une augmentation de 6 jusqu'a Byax, puis un
redressement de I'écoulement jusqu'a la section de sortie (6 = 0.0), lorsque le rayon du

corps central augmente, le point d'inflexion se rapproche du col de la tuyere.

5.2.8.Variation des parametres de design de la tuyére CAN en fonction du nombre de

Mach de sortie Mg

Les figures 5.9, 5.10 et 5.11 montrent respectivement la variation des parametres de
dimensionnement de la tuyere CAN, telle que L/y*, Cuass €t Cg en fonction de Mg, pour
différentes positions du corps central. Avec 'augmentation de rayon du corps central, la

tuyére CAN possede une amélioration des performances.
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Figure. 5.9 : Evolution de L/y* en fonction de M.
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Figure. 5.10 : Evolution de Cass €n fonction de Mg.
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Figure. 5.11 : Variation de Cgen fonction de M.
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La courbe 1 dans ces figures représente les parameétres de dimensionnement de la
tuyere MLN, on remarque clairement que la longueur et la masse de la tuyere diminue
avec l'augmentation de ynoy, Tandis que le coefficient Cr augmente avec

'augmentation de rayon du corps central (Voir figure 5.11).

Les figures 5.12 et 5.13 représentent respectivement la variation des parametres de
dimensionnement 6* et M* de la tuyere CAN en fonction du nombre de Mach de sortie,
pour les différentes positions du corps central, lorsque T¢=2000K. On remarque avec
I'évolution de rayon du corps central, le nombre de Mach M* devient trés élevé, dans ce
cas on peut atteindre le Mach de sortie sur une distance trés réduite, ce qui donne une
longueur courte de la tuyere par rapport a la tuyére MLN. Donc nous concluons que la

présence du corps central influe sur les performances de la tuyere CAN.
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Figure. 5.12 : Evolution de 6* en fonction de Mg.
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Figure. 5.13 : Evolution de M* en fonction de M.

5.2.9.Variation des parametres de design en fonction de la température génératrice Ty

L’amélioration de tous les paramétres de dimensionnement a partir d'une
température génératrice Ty environ 240K. Alors si To<240K, on peut étudier le présent
probléme en utilisant le modele PG. Tandis que si T¢>240K, la correction des
performances est faite par le modeéle HT.

Les figures 5.14, 5.15 et 5.16 représentent la variation des paramétres de design de

CAN, en fonction de la température génératrice Ty, pour différentes positions du corps
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central, lorsque Mg=3.00, y«(CAN)=1.00 et y,oay=0.8. On remarque clairement I'influence
de Ty sur tous les parametres. La courbe en pointillée dans ces figures représente la
variation pour le cas d’'un gaz calorifiquement parfait (y = 1.402), dans ce modele la

température T n’influe pas sur les paramétres de design.
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Figure. 5.14 : Variation de Lg/y* en fonction de Ty lorsque Mg = 3.00
pour différentes positions du corps central.
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Figure. 5.15 : Variation de Cnass €n fonction de Tg lorsque Mg = 3.00
pour différentes positions du corps central.
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Figure. 5.16 : Variation de Cg en fonction de Ty lorsque Mg = 3.00
pour différentes positions du corps central.

5.2.10. Influence de la position du redresseur sur les parametres de design pour Mg

etTo donnés

Les figures 5.17, 5.18, 5.19, 5.20 et 5.21 présentent la variation des paramétres de
design de la tuyére CAN en fonction de rayon du corps central Ypoay, pour Mg=3.00 a
pour les températures To=1000K, 2000K, 3000K et le cas du gaz parfait (y=7.402). On

remarque que lors de I'évolution de ynoay, les performances de la tuyere CAN sont
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améliorées, vu qu’il y a une diminution de la section A" de la tuyére, L/y et Cmass. Ainsi

une augmentation en Cg, 6* et M*.
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Curve 4 :HT (Tp= 3000 K)
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Figure. 5.17 : Variation de L/y* en fonction des positions du corps central.
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Figure. 5.18 : Variation de Cnass €n fonction des positions du corps central.
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Figure. 5.19 : Variation de Cg en fonction des positions du corps central.
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Figure. 5.20 : Evolution de 6* en fonction des positions du corps central.
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Figure. 5.21 : Evolution de M* en fonction des positions du corps central.
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5.2.11. L’erreur donnée par le modéle PG par rapport au modele HT

Les figures 5.22 et 5.23, présentent I'erreur commise en Cg et Cyass par le modéle du
gaz parfait par rapport a l'utilisation de modele HT en fonction de Mg, lorsque Ypody=0.8,
pour les valeurs de Ty respectivement 1000K, 2000K, 3000K. L’erreur maximale peut
atteindre a 25 % et 65% respectivement en Cg et Cyass. Si To<1000K l'erreur entre les
deux modeles PG et HT ne dépasse pas 5%.(voir figures 5.22 et 5.23 (courbe 3)),

Curve 1: Comparison between PG and HT medel for T, =3000K
30 £(CP) Curve 2: Comparison between PG and HT medel for T, =2000K
(%) Curve 3: Comparison between PG and HT medel for 7o =1000K

25 o

20 Ti = 2000K

o

LI e e e I
1.0 15 2.0 2.5 30 35 4.0 4.5 5.0

Figure. 5.22 : Variation de (Cr) en fonction de Mg & haute température.
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Figure. 5.23 : Variation de £(C,,4ss) €n fonction de Mg a haute température.

5.2.12. Comparaison des performances de design entre les tuyeres CAN et MLN

Pour permettre d’évaluer les performances, nous devons fixer le débit traversant les
deux tuyeres. Dans ce qui suit, nous allons comparer les performances physiques de la
tuyere CAN développée dans ce travail avec la tuyére MLN pour :

- Le méme nombre de Mach de sortie Mg ;

- Le méme coefficient de masse Cpmass.

Les résultats de dimensionnement de la tuyére MLN en utilisant le modele PG et HT

sont respectivement issus des travaux mentionnés dans [30, 153-154] et [10].

La figure 5.24 présente les contours des tuyéres MLN et CAN pour Mg (MLN) = 3,00
et To=2000K, ainsi que leurs performances, lorsqu’on conserve un parameétre de design
(Mg ou bien Cnass). La courbe 1, 2 et 3 sur cette figure, représente respectivement : les

formes des tuyeres MLN et CAN :
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- La tuyeére MLN qui donne Mg=3.00 a une température génératrice T=2000K.

- Lorsque les deux tuyeres possedent le méme nombre de Mach de sortie M.

- Lorsque la tuyére CAN possede la méme valeur de Cyass que la tuyere MLN, alors
Chass(CAN)=Cwmass(MLN).

Les résultats numeériques présentés dans le tableau 5.7, a titre de comparaison entre
les deux tuyéeres, et pour voir clairement les avantages et les performances de la tuyére
CAN par rapport a MLN.

Le rayon sonique du col de la tuyére CAN y- =1,00, tandis que y*(MLN) = 0,5 pour

avoir la méme surface du col, égale a 0.785.

ERLA

3

3 2
1 ,ZE 1
103 2 3
0.8 Curve 1: MLN Nozzle

Curve 2: CAN having same M: as MLN

Curve 3: CAN having same Cy.ss as MLN
M:={MLN)=3.00

0.2 T, = 2000K Xy’
o.0 3

LA B I L B L B L
o._0 o5 1.0 1.5 2.0 2.5 3.0 3.5 4.0 4_5 5.0

0.6

0_4_§ Central body

Figure. 5.24 : Comparaison entre les tuyéres CAN et MLN
pour la méme section A*, Mg et Cnass donnant Mg(MLN)=3.00.

Pour mieux apprécier l'intérét et les avantages de la tuyere CAN, nous calculons la
finesse par la formule ci-dessous [30-154]. Alors, une augmentation de Mg et une

diminution de Cyass €ntrainent une amélioration de ce paramétre :

f=CFXME (54)

Mass

Le tableau 5.7 démontre l'intérét de la forme de la tuyére 3 qui représente la tuyére
CAN, avec une amélioration de la finesse (f(CAN) > f(MLN)). Les résultats de la tuyere
CAN (courbe 2) comparée avec la tuyére MLN, montrent qu’il y a une amélioration de la
longueur L/y (CAN) < L/y’ (MLN), par contre il y a une augmentation de la masse de
structure Cpyass(CAN) > Cuass(MLN).Cependant, le rapport des sections reste le méme

(Ae/A"(CAN)=Ag/A*(MLN)), vu que les deux tuyéres possédent les mémes Mg et To.

La tuyere 3 (CAN) présente une amélioration de point de vu nombre de Mach par
rapport a la tuyere MLN : Mg(CAN) >Mg(MLN), par ailleurs les rapports de section des
deux tuyeres sont différent. En comparant les deux tuyeres CAN-2 et CAN-3, on
remarque que la longueur du corps central de la tuyére CAN-3 est légerement
supérieure par rapport a la tuyere CAN- 2 : Lg/y*(CAN-3) > Ld/y*(CAN-2).
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Tableau 5.7 Comparaison des résultats de dimensionnement des tuyéres CAN et MLN

correspondent a la figure 5.24.

courbe 1 (MLN) 2 [Me(CAN)=Mg(MLN)] 3 [Crmass(CAN)=Cnass(MLN)]
ye 0.500 1.000 1.000
Ybody 0.000 0.866 0.866
A 0.785 0.785 0.785
Mg 3.000 3.000 3.077
Lly. 4.523 2.232 2.435
Chass 34.544 42.225 34.544
Cr 0.348 0.422 0.423
Ac/A. 4.996 4.996 4.428
f 0.030 0.029 0.037

Le tableau 5.8 représente le pourcentage du gain relatif des performances obtenues

des tuyeres 2 et 3 par rapport a la tuyéere MLN. La tuyere CAN-3 est choisie comme une

tuyére de référence, vu I'amélioration des performances : amélioration du nombre de

Mach et de la masse par rapport a la tuyere CAN-2 et MLN. La longueur de la tuyére

CAN-3 et légéerement supérieur par rapport a la tuyere CAN-2, par contre elle est

meilleure comparée a la tuyére MLN.

Les gains obtenus en Mg, Cr et L/y* respectivement : 2,56%, 21,55%, 46,16%. Ces
gains varient en fonction du choix de Mg(MLN), To, y*(MLN) et y*(CAN).

Tableau 5.8 Gain en performance des parametres de design de CAN par rapport a MLN

Pourcentage CAN(courbe2) CAN(courbe3)
£(MEg) (%) 0.00 / 2.56 (+)
£(Cwmass) (%) 22.23 (+) 0.00 /
g(Lly-) (%) 50.65 (-) 46.16 )
£(Cr) (%) 21.26 (+) 21.55 (+)
£(f) (%) 3.33 (+) 23.33 (+)

Les gains obtenus en géométrie ci-dessus permettent d’améliorer d’autres

problémes intéressants de la physique aérospatiale a savoir :

- Eviter 'encombrement vu que la longueur engendre une distribution de pression

différente tout au long des parois ce qui provogque des oscillations induisant des efforts

mécaniques (Charges latérales), capable d’endommager le divergent de la tuyere :




145

- Augmenter la charge utile qui est souvent un satellite spatial ;
- Améliorer la masse de carburant, afin d’augmenter I'autonomie et la portée de missile

en qualité de vol ou la durée de vie de satellite.

Pour élargir et confirmer nos résultats, ainsi que I'avantage de la nouvelle conception
CAN par rapport a MLN ; nous avons présenté la variation des parametres de design de
la tuyére CAN en fonction de Mg de la tuyere MLN.

Dans les figures 5.25, 5.26, 5.27, 5.28 respectivement, la courbe 1 montre la
variation des parametres de la tuyere MLN, les courbes 2 et 3, montrent la variation des
parametres de la tuyere CAN. Ces parametres sont : Mg, Cuass, Cr et L/y* en fonction
de Mg (MLN) pour T = 2000K, y*(MLN) = 0,5 et y*(CAN) = 1,00.

- La courbe 2 : lorsque les tuyeres CAN et MLN possédent le méme Mg
- La courbe 3 : lorsque les tuyeres CAN et MLN possédent le méme Cpass
Il est clair gqu'il y a une amélioration des performances de la longueur et de la force ainsi

gu’un gain de masse de la tuyere CAN par rapport a la tuyére MLN.

5 3
1 M= (CAN) 1and 2
b Ty = 2000K
3]
] Curve 1: MLN
] Curve 2: CAN for the same Mzas MLN
23 Curve 3: CAN for the same Cyassas MLN
g M (MLN)

14 158 22 26 30 34 38 42 45 50
Figure. 5.25 : Evolution de Mg(CAN) en fonction de Mg(MLN)
lorsque les deux tuyéres possedes le méme Mg, Chass
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Figure. 5.26 : Evolution de Cyass(CAN) en fonction de Mg(MLN)
lorsque les deux tuyéres possedent le méme Mg, Chass.
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Figure. 5.27 : Variation de C¢(CAN) en fonction de Mg(MLN)
lorsque les deux tuyéres possede le méme Mg, Chass.
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Figure. 5.28 : Evolution de L/y*(CAN) en fonction de Mg(MLN)
lorsque les deux tuyéres possedes le méme Mg, Chass.

Les courbes 1,2 et 1,3 respectivement, sont superposées (voir figures 5.25 et 5.26).
Tandis que dans les figures 5.27 et 5.28, les 3 courbes sont distinctes, vu que les
tuyéres MLN et CAN-2 possedent le méme Mg et les tuyéres MLN et CAN-3 possedent
le méme Cyass. On remargque que Mg(CAN) > Mg(MLN) (voir figure 5.25).

5.3 Parie 02 : Application CFED sur les tuyeres supersoniques sur-détendues

L'objet de cette partie est de contribuer a I'étude de I'évaluation des charges
latérales aérodynamiques induites par la sur-détente et le décollement de jet dans les

tuyéres a I'aide d’un solveur physico-théorique (CFD-FASTRAN).

L’'idée d’intégrer un corps central au sein de la tuyere constitue un apport original
dans le domaine de la conception des tuyeres. L'étude révéle des améliorations
notables des caractéristiqgues de fonctionnement confirmées par voie expérimentale. La
phénoménologie physique impliquée dans [I'évolution de ce type d’écoulement
supersonique revét un caractére complexe au vu des phénoménes imbriqués a linstar
des ondes de choc, de leur interactions avec la couche limite, des zones de

recirculation qui peuvent ou évoluent a un mécanisme d’émission tourbillonnaire ...etc.
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Les résultats physiques sont issus d'une synthese des conséquences
aérodynamiques de la sur-détente et d’'un décollement du jet dans une tuyéere de
moteur fusée, telles que la topologie de I'écoulement en sur-détente, la structure des
systémes de chocs, les distributions de pression pariétales, I'amplitude et les
fréquences de leurs fluctuations, la position du décollement de jet pour I'évaluation des
charges latérales dans les tuyeres sur-détendues. Ces résultats seront confrontés aux
résultats existants dans la littérature. Les performances de chaque configuration seront
ensuite analysées. Les figure (a) et (b) 5-29 représentent respectivement les deux

profils CAN et MLN utilisées dans la simulation numérique.

Notre travail concerne la modélisation numérique de I'écoulement turbulent dans les
deux tuyeres axisymétrique (MLN et CAN). Le systéeme des équations régissant cet
écoulement turbulent est résolu a l'aide de la méthode des volumes finis. Le modeéle de

turbulence utilisé est celui a deux équations de transport K-SST Monter.

Les résultats obtenus portent sur la simulation numérique de [I'écoulement
supersonique adapté dans la tuyéere CAN et la tuyére MLN équipant le moteur-fusée
Vulcain-2 du lanceur Ariane-6. Les calculs CFD ont été réalisés au niveau du

Laboratoire Mécanique et Energétique, Evry. Université de Paris-Saclay, France.

(b) La géométrie en 3-D de la tuyére MLN.
Figure. 5.29 : Géométries des tuyeres : (a) CAN et (b) MLN.
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5.3.1.Domaine de calcul et conditions aux limites

Les conditions aux limites sont représentées dans la figure 5.30.Les calculs sont
réalisés pour un écoulement & haute température turbulent. Les conditions génératrices
régnant dans la chambre de combustion sont : P.=40 bar, T.=2000K. L’écoulement qui
traverse la tuyere, s’accélére tout au long de celle-ci et s’éjecte a une grande vitesse
aux conditions ambiantes : Pp=1 bar, T;=288K (15°C).

Champ lointaine a faible vitesse

20R.
(B)

(C) | gr,

Pression imposée

Axe de symétrie

\ P ;
[\_,,/
Entrée subsoniaue

Figure. 5.30 : Domaine de calcul (champ lointain) et conditions aux limites.

Jet

-A la sortie (frontiere (C)), la pression statique P, est supposée constante (les
conditions ambiantes) ;

- Aux parois solides (la paroi de la tuyere et la paroi verticale (A) du jet), la condition de
non-glissement est imposée. Ces parois solides sont considérées adiabatiques ;

- La frontiére B correspond a une entrée lointaine a faible vitesse. Pour cette raison, le
fluide rentrant subi une évolution isentropique depuis les conditions ambiantes. Sur

I'axe de tuyére, la condition de symétrie est imposée (Voir figure 5.30).

En ajoutant I'effet de variation de la chaleur spécifique Cp(T) a HT. Cette hypothese
est valable lorsque la température génératrice de la chambre de combustion est élevée
et inférieur au seuil de dissociation des molécules [10], une table contenant les valeurs

de Cp et y en fonction de la température pour I'air dans l'intervalle 55K et 3550K.

Les calculs en CFD donnent des résultats similaires a ceux qu’on a trouvé par la
méthode caractéristigue MOC (Méthod Of Caracterestic), une température de =~ 850K
et le nombre de Mach Mg=3.15, (voir figure 5.31).
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b) Variation de la température.
Figure. 5.31 : Contours du nombre de Mach et de la température a travers
la tuyere CAN.

En profitant de la symétrie de I'écoulement par rapport a I'axe de la tuyeére, le
domaine de calcul est réduit & une demie tuyeére délimitée par les frontiéres
(voir figure 5.31).

Paroi de la tuyére

Une condition de non-
glissement imposée

Entrée subsonique
Deux conditions aux limites
Imposées (Pression et
température génératrice)

Sortie

supersonique
Aucune condition
Aux limites n’esta
Imposer
(Extrapolation)

Po =40 bar
To=2000K

]

Axe de symétrie
une condition de symétrie
est appliquée

Figure. 5.32 : Domaine de calcul de la tuyere et conditions aux limites.
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-Une entrée représentée par un segment de droite vertical, ou I'écoulement est
subsonique. Il faut imposer deux conditions aux limites qui sont la pression Py et la
température génératrices To.

- Une frontiére inférieure constituée d’'un axe de symétrie horizontal, ou une condition
de symétrie est appliquée. Une frontiére supérieure constituée par la paroi de la tuyere.
Une condition de non-glissement est imposée.

- Une sortie représentée par un segment de droite vertical, ou I'écoulement est

supersonique. Aucune condition aux limites n’est a imposer.

5.3.2.Réalisation et sensibilité au maillage

Le maillage structurés multi-blocs a base de quadrilateres a été réalisé a l'aide du
CFD-GEOM [156]. Ce type de maillage permet en général d’obtenir une bonne
résolution numérique. Il permet en outre un raffinement homogene au voisinage des
parois afin de résoudre la sous-couche laminaire de la couche limite. Celle-ci est
généralement décrite en utilisant la variable réduite y* définissant la hauteur de la

premiere maille adjacente a la paroi.

y' = (5.5)

Ou U, est la vitesse de frottement définit par : U.= [

Afin d’étudier la sensibilité des solutions, trois maillages structurés avec différentes
densités de mailles ont été testés : maillage A composé de 456000 cellules, maillage B
de 764000 cellules et maillage C de 998000 cellules. Dans les trois cas, 70% des
cellules sont distribuées dans le divergent de la tuyere, avec un traitement particulier

aux proches parois.

On remarque gque le saut de pression détecté pour les maillages B et C est similaire.
Le maillage C prédit un point de séparation en amont par rapport aux maillages A et B,

le maillage C sera retenu dans la suite de notre étude paramétrique.

Le maillage des tuyeres MLN et CAN respectivement est composé de plusieurs

zones (voir figure 5.33 et 5.34).
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(a) Domaine de calcul global.

Col de la tuyere

'intérieur de la tuyére.

(b) Maillage a |
Figure. 5.33 : Maillage structuré multi-Blocs de la tuyére MLN.

(b)

(a) Domaine de calcul global.

l

Symmetry axis

Nozzle's exit i

Central body

Nozzle's throat

(b) Maillage a l'intérieur de CAN.
Figure. 5.34: Maillage structuré multi-Blocs de la tuyére CAN.
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- La zone (1), maillant I'intérieur de la chambre de combustion.

- La zone (2) couvre le champ a l'intérieur de la tuyére. Le raffinement de maillage est
également pris en compte sur les parois internes afin de mieux simuler la couche limite,
elle contient le nombre de cellules le plus important.

- Les zones (3) et (4) couvrent le champ externe en aval de la tuyere.

La figure 5.35 représente le maillage utilisé pour le calcul numérique. Il est composé
de deux blocs :
- 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 pres de I'axe de la tuyere.
- Le bloc extérieur en vert, raffiné a la sortie de la tuyére et relaché en aval. Le raccord

des domaines de maillage se fait par une continuité de maillage a chaque intersection.

Figure. 5.35 : Maillage de demi-tuyére et du milieu extérieur.

Pour améliorer notre compréhension des phénomenes physiquo-théorique pour les
deux tuyeres CAN et MLN, des simulations numériques ont été entameés pour I'étude de

flux séparé a travers les deux tuyeres.

5.3.3.Effet de la couche limite sur Meit pour les tuyeres CAN et MLN

Le nombre de Mach Mg de design pour les deux tuyéres MLN et CAN en utilisant le
MOC est Mg=3.00, en raison de l'effet de la couche limite, en se basant sur I'analyse
expérimentale et théorique du décollement supersonique [29], il a été clairement mis en
évidence la forte influence de la couche limite sur le nombre de Mach de sortie de la
tuyére MLN, ce qui donne une valeur obtenue par la simulation Mg(MLN) =2,98. Par
contre dans le cas de la tuyere CAN, une deuxieéme détente par un faisceau d’'ondes de
détente a travers le corps central et la levre de la tuyére a réduit l'influence de la couche

limite sur le nombre de Mach de sortie, qui est resté uniforme a la sortie Mg(CAN)=3.00.
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Les figures 5.36 et 5.37 montrent la variation de Mg tout au long de la section de
sortie de les tuyeres CAN et MLN respectivement. On note que Mg simulé pour le CAN
atteint la valeur de Mg=3,00 a la section de sortie qui reste constante (écoulement
uniforme et paralléle a la sortie de la tuyere).Contrairement pour le MLN, le Mg avoisine
la valeur de 3,00 puis se dégrade legerement (voir figure 5.37). Ainsi, le Mg de CAN est

supérieur en comparaison avec la tuyere MLN.

3.0

1,5

1,0

0.5
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Figure. 5.36 : Variation du nombre de Mach de sortie de CAN en fonction de Y.
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Figure. 5.37 : Variation du nombre de Mach de sortie de MLN en fonction de Y.

La comparaison entre les figures 5.38 et 5.39 a l'adaptation (NPR=40) montre
l'influence du corps central sur les champs de Mach dans la tuyere CAN. La figure
5.38 représente la variation du nombre de Mach pour les trois positions :

- La position 1 (au milieu du col jusqu’aux champs lointains), I'écoulement dans le col
est transsonique M'=1 (une tuyére amorcée), puis le régime est devenu supersonique
dans la partie divergente, le nombre de Mach atteint une valeur égale a 3.39 a la sortie
de la tuyére a cause d’une suite de détente du gaz par un faisceau d’'ondes de détente,
un élargissement du jet supersonique est observé a la sortie de la tuyére.

- La courbe 2 représente I'évolution du nombre de Mach a partir du sommet du corps
central jusqu’aux champs lointains, on remarque une augmentation brusque du nombre
de Mach jusqu’a une valeur maximale égale a 3.49, suivi par une diminution en
s’éloignant de I'aval de la tuyére.
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- La courbe 3 représente I'évolution du champ de Mach aprés culot (zone de
recirculation), on note un pic maximal jusqu’a la sortie de la tuyere Mg=3.10.
- En ce qui concerne [l'évolution du nombre de Mach dans la tuyére MLN

(voir figure 5.39), il est important de noter aussi que Mg can > Mg min -
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(1) au milieu de col jusqu’aux champs lointains ;
(2) a partir de sommet du corps central jusqu’a le champ lointain ;
(3) au milieu de corps central jusqu’aux champs lointain.

Figure. 5.38 : Evolution du nombre de Mach a travers la tuyere CAN.
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Figure. 5.39 : Variation du nombre de Mach a travers la tuyere MLN.

5.3.4.Topologie de I'’écoulement dans les tuyéres CAN et MLN

Le présent travail mis en évidence sur linfluence du (NPR) sur la topologie de
I'écoulement en sur-détente. Les résultats obtenus entre ces deux types de modéles de

séparation (FSS et RSS) sont comparés a travers les deux tuyeres (MLN et CAN).

5.3.4.1. Calcul du régime supersonique adapté :

Avant de présenter les résultats et la topologie de I'écoulement en régime de sur-
détente pour les deux tuyeres CAN et MLN, il est préférable d’avoir une vision sur les

résultats de calcul du régime supersonigue adapté.
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Les différents champs des propriétés caractéristiques de I'écoulement du fluide dans
les tuyeres CAN et MLN pour le régime supersonique adapté sont présentés dans les
figures 5.40 et 5.41. Les lignes de courant montrent la continuité et la simplicité de
I'écoulement tout au long des tuyéres en supersonique a I'adaptation (NPR=40). A la
sortie des tuyéres, I'écoulement est presque quasi-uniforme Les valeurs numériques
des différents champs permettent de prédire la topologie de I'écoulement et d’avoir un

ordre de grandeur des différentes propriétés moyennes de I'’écoulement.

0

Figure. 5.41 : Les lignes de courant de la tuyére MLN.

Figure. 5.42 montre I'évolution du nombre de Mach dans la tuyére CAN. Dans le
convergent qui represente la chambre de combustion, I'écoulement est subsonique
(Mach<1), il devient transsonique (0.8< Mach < 1.2) dans le col,l'évolution du nombre
de Mach est supersonique dans le divergent, il atteint une valeur maximale de 3.15 a la

sortie de la tuyere.
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Figure. 5.42 : Les lignes Iso-Mach dans la tuyére CAN.
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La Température a I'entrée de la tuyére, est de 1700K. Elle diminue progressivement
(détente des gaz) jusqu'a une valeur de 800K a la sortie, ce qui confirmé avec la
température calculé par le MOC (T=809K). (Voir figure 5.43).

La figure (5.44) montre le champ de vitesse dans la tuyére CAN. L’écoulement est
accéléré tout au long de la tuyére. Il passe par une vitesse faible a I'entrée du
convergent a une vitesse sonique au col (U=850m/s) puis a une vitesse supersonique a

la sortie du divergent ou il atteint une vitesse maximale égale a 1625m/s.
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Figure. 5.43 : Variation de la température statique dans la tuyere CAN.
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Figure. 5.44 : Evolution de la vitesse tout au long de la tuyére CAN.
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Figure. 5.45 : Distribution de la pression statique tout au long de la tuyére CAN.
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La figure 5.45 représente le profil de pression statique le long de la tuyére a
'adaptation, les gaz se détendent d’'une pression de 40bar dans la chambre.
L’écoulement suit une distribution de pression strictement décroissante depuis la
pression génératrice jusqu’a la pression de sortie. Ce régime supersonique est appelé
régime d’adaptation. Il se concrétise lorsque la pression au milieu ambiant P, est égale

a la pression d’adaptation. Dans ce cas la détente est compléete dans la tuyére CAN.

A I'adaptation, L’évolution du gaz tout au long des deux tuyeres CAN et MLN est
présentée respectivement par les figures (5.47(a) et 5.48(a)), suit une distribution de
pression décroissante jusqu’a la pression de sortie qui est égale a la pression ambiante.
Au voisinage de la levre de la tuyere, les lignes de courant du jet quitte le divergent
sans aucune différence de pression statique (absence de découlement). Le phénomene
d’onde de choc disparait, alors les deux tuyéres sont parfaitement adaptées (voir figure
5.47(e) et 5.48(e)).Donc Les deux tuyéres ne fonctionnent pas correctement que pour

une seule valeur d’adaptation (NPR=40).

5.3.4.2. Régime aérodynamique en sur-détente

Le régime hors adaptation est le régime dit de sur-détente lorsque la détente des gaz
dans la tuyére s’effectue jusqu’a la pression statique po qui est inférieur a la pression
ambiante p,. En sur-détente les gaz de la tuyere subissent un rapport de détente
supeérieur a celui de I'adaptation. Une contre-pression s’exerce sur la couche limite du

jet et un choc d’intensité se forme dans le divergent de la tuyére.

- Sur-détente avec décollement naissant

Lorsque le NPR=10, le gradient de pression adverse n’atteint pas la valeur critique
au-dela de laquelle il y a un décollement de la couche limite, un choc oblique se forme a
la levre de la tuyere mais ne pénétre pas a l'intérieur de la tuyére (voir figure 5.47(c) et
5.48(c)). Il n’y a pas un point de décollement situé en amont car la couche limite décolle
a la lévre de la tuyére. Sur la distance d’interaction proche de la sortie de la tuyére, la
pression pariétale évolue depuis la pression statique non perturbée jusqu’a la pression
pe immédiatement en aval du choc et toujours sensiblement inférieure a la pression
ambiante p,, voir la figure 5.47(e) (cas de NPR=10). Ce régime de sur-détente dans
lequel la tuyere ne subit qu’'une amorce de décollement est qualifié de sur-détente avec

décollement naissant.
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On doit noter que I'avantage de la tuyere CAN, elle résiste contre des faible NPR
(décollement naissant pour NPR=10), ce qui met la structure en stabilité en la
comparaison avec la tuyere LEA-TIC utilisée pour le moteur-fusée HM-7B cryogénique
développé pour propulser le troisieme étage de la fusée Ariane-5, le choc fait décoller la
couche limite de la paroi bien en amont de la lévre a NPR=34.7. Voir la figure 5.46 qui
montre la topologie de I'écoulement et I'expérience réalisée de la tuyére LEA-TIC a
I'ONERA par Philipe Reijasse [126].

(a) : Simulation de I'écoulement sur-détendu.

(b) : Image strioscopique (ONERA) [126].
Figure. 5.46 : Régime en sur-détente de la tuyere LEA-TIC (NPR=10).
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(b) Contour du nombre de Mach a NPR=05. (e) Evolution de la pression pariétale
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(c) Contour du nombre de Mach a NPR=10.
Figure. 5.47 : Effet du NPR sur la topologie de I'écoulement dans la tuyére CAN.

(d) Contour du nombre de Mach a NPR=15.
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(b) Contour du nombre de Mach a NPR=05. (e) Evolution de la pression pariétale’ (d) Contour du nombre de Mach a NPR=15.
le long de la tuyere MLN.
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(c) Contour du nombre de Mach a NPR=10.
Figure. 5.48 : Effet de NPR sur la topologie de I'écoulement dans la tuyére MLN.
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Sur-détente avec décollement étendu

Les figures 5.47(b) et 5.48(b) montrent la topologie de I'écoulement des tuyeres CAN
et MLN pour NPR=05. Au-dela de cette valeur critique, le choc fait décoller la couche
limite de la paroi sur laquelle elle s'était développée, bien en amont de la lévre. Le
décollement ainsi créé va se produire dans la région situé a I'intérieur de la tuyére. Au
niveau du point de décollement, il se produit une compression rapide de I'écoulement

interne & la tuyére depuis une pression non perturbée immédiatement avant le

décollement jusqu’a la pression en aval du point décollement).

5.3.5.Structure de jets décollés dans les tuyéres CAN et MLN en sur-détente :

Le décollement est étudié numériquement pour différents rapports de pressions
(NPR). En régime sur-détendu, les configurations de décollement libre et restreint se
succédent lorsque I'on augmente progressivement le rapport de pressions. Les
résultats obtenus sont comparés a travers les deux tuyéres. La tuyére CAN présente
un faible encombrement par rapport a la tuyere MLN.

5.3.5.1. Décollement libre et pression pariétales dans la tuyere MLN

La figure 5.48(b) montre le décollement libre FSS (Free Shock Separation) dans une
tuyére MLN amorcée, lorsque la couche limite de jet décolle en amont de la sortie de la

tuyére sous l'effet du gradient de pression adverse.

Dans le petit intervalle centré prés de I'axe de la tuyere, la pression extérieure élevée
est détectée brusquement par le fluide fortement accéléré et détendu. Ce dernier réagit
instantanément pour s’adapter a cette pression extérieure. Par conséquent,
I'écoulement subit des variations tres grandes et rapides de ces caractéristiques sur
une distance tres faible de telle sorte que dans cette petite distance, il apparait une
discontinuité dans I'écoulement entre un état amont supersonique et un état aval

subsonique. Cette discontinuité est appelée onde choc droite ou disque de Mach.

La figure 5.48(e) (cas de NPR=05) montre I'évolution de la pression pariétale
normalisée par la pression de la chambre de combustion le long de la tuyére MLN. 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.
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- Evolution du nombre de Mach et interaction d’ondes de choc

Le résultat en termes de configuration de décollement est schématisé sur la figure
5.49(a) qui montre le choc incident qui se réfléchit sur la tuyere MLN en formant un
choc normal appelé disque de Mach. Ainsi apparait un point triple, point de rencontre du
choc de décollement, du choc réfléchi et du disque de Mach. Du point triple émane une
ligne de glissement. Cette discontinuité isobare sépare la poche subsonique en aval du

choc, la région supersonigue en amont et un choc réfléchi par la paroi.

La figure 5.49(b) présente I'évolution du nombre de Mach tout au long de la tuyére
autour de NPR=05, il est visible un tourbillon en aval du choc normal, ainsi une
structure de choc en chapeau ou le nombre de Mach atteint une valeur égale a 3.00 en
amont de choc, puis chute directement a une valeur subsonique de 0.570 en aval.

L’écoulement est décéléré brusquement par l'effet de choc.
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(b) Evolution du nombre de Mach.

Figure. 5.49 : Interaction de I'onde de choc et I'évolution du nombre de Mach tout
au long de MLN a NPR=05.
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Dans le régime de sur-détente, on constate la coexistence de plusieurs phénoménes
physiques (voir figure 5.50). Le maillage et le modéle de turbulence utilisés ont pu

prédire fidelement ces phénomeénes physiques.
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Figure. 5.50 : Topologie de I'’écoulement en sur-détendu de MLN a NPR=05.

En conclusion, I'écoulement ne peut pas se détendre dans tout le divergent de la
tuyére et se comprime a travers un choc droit a cause de la contre pression qui est trop
élevée. Ce choc normal est appelé disque de Mach. La figure 5.50 montre un
récapitulatif du comportement global de I'écoulement en régime de sur-détente pour un

rapport de pression p./pw=05.

5.3.5.2. Décollement et pression pariétales dans la tuyére CAN

La figure 5.47(b) montre un régime de sur-détente dans la tuyere CAN, autre que le
décollement libre, peut intervenir spécifiquement dans les tuyéres qui engendrent une
structure de chocs en chapeau. C’est le régime de décollement restreint RSS
(Restricted Shock Separation), ainsi dénommé lorsque le recollement de la couche
limite est nettement visible sur le divergent juste aprées le décollement. Ainsi on
remarque des pics de pression dépassant la valeur de la p, ce qui a été interprétée
comme associée a un régime de décollement restreint, ou la couche limite recolle sur le
divergent immédiatement aprés avoir traversé un premier choc. Le régime de
décollement restreint a été expérimentalement identifié pour la premiere fois lors des

essais sur une maquette de tuyére optimisée du moteur J-2S [139].
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La figure 5.47(e) (cas de NPR=05), montre I'évolution de la pression pariétale
normalisée par la pression chambre tout au long de la tuyere CAN. La couche limite du
jet est en régime de recollement aprés avoir subi un décollement sous l'effet du choc :
c’est le décollement restreint caractérisé a la paroi par un point de décollement suivi
d’'un point de recollement. Le décollement restreint est associé a une allure perturbée
du profil de pression , on observe d’abord une courte région de plateau correspondant a
la poche de fluide décollé, suivie d’'une succession rapide d’augmentation et de
diminution de la pression qui traduit les ondes de choc et de détente présentes dans le

jet supersonique annulaire qui sont recollés a la paroi.

5.3.6.0rganisation du spectre des lignes de frottement pariétales dans un décollement

axisymétrique

D’apres I'expérience compilée par Cousteix [143], la dissymétrie du décollement
dans les tuyéres de révolution n’a été observée que lors de fonctionnement a un tres
faibles taux de détente. Celui-ci intervient typiquement durant 'amorgage et I'extinction
du moteur. Cette dissymétrie est attribuée a la combinaison de deux causes :

-La transition non axisymétrique du laminaire au turbulent ;

-L’angle que fait le jet décollé avec la paroi de la tuyéere.

On doit noter qu'il est pratiquement impossible d'avoir des conditions parfaitement
symétriques pendant le processus de démarrage. Ainsi, il n'est pas surprenant que

I'état asymétrique se produise de maniéere cohérente dans I'expérience.

La figure 5.51 montre les contours du nombre de Mach de la tuyere CAN pour NPR
de 5 jusqu’a 40. Notez qu'il est observé qu'un choc apparait a l'intérieur de la tuyére
pour NPR=5 et NPR=15. Avec l'augmentation du NPR, le point de séparation se
déplace en aval du col de la tuyere jusqu’a I'adaptation. Une caractéristique importante
pour NPR=5, le choc est asymétrique, et se déplace en devenant symétrique vers la
sortie de la tuyére CAN, ce qui rend les efforts latéraux quasiment équilibrés. Ceci est
un avantage pour la stabilité de la structure durant la phase de démarrage ou bien

d’extinction du moteur.

En comparaison avec la tuyére MLN, le déplacement du choc est asymétrique cela
génere des fluctuations de I'écoulement provoquant une source de tremblement

aérodynamique pendant le démarrage du moteur (voir figure 5.52).
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(d) Adaptation (NPR=40).

Figure. 5.51 : Contours iso-Mach et spectre des lignes de courant de I'écoulement

séparé de la tuyere CAN pour différents NPR.
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Figure. 5.52 : Contours iso-Mach et spectre des lignes de courant de

I'écoulement séparé de la tuyére MLN pour différents NPR.
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5.3.7.Charges latérales dans les tuyéres MLN et CAN sur-détendues

Les origines physiques du décollement dans les tuyeres (Nozzle Flow Separation) et
des charges latérales (Side-Loads) associées sont jusqu'a ce jour non maitrisées. La

prévision de ces phénomeénes représente un enjeu aéronautique majeur.

Les études menées dans notre travail montrent une différenciation des régimes de
charges latérales entre les tuyéres (CAN et MLN) a choc interne dans lesquelles

intervient le décollement restreint ou le décollement libre.

Dans la tuyére MLN ou n'intervient que le décollement libre (voir figure. 5.49), les
causes aérodynamiques des charges latérales sont d'une part les oscillations du choc
et les fluctuations de pression associées dans la région d'interaction choc/couche limite,
et d'autre part les instabilités de la couche limite décollée et la présence de plusieurs
poches de recirculation qui se traduit par des fluctuations de la pression pariétale dans
la région d'interaction, mais s'exercant sur toute la surface en contact avec la région
décollée. De ce fait dans la tuyere MLN, pour un décollement en faible NPR, le gradient
de pression pariétal local est élevé et sera accompagné par des chocs de grande
amplitude. Le décollement libre est un paramétre pressenti important pour expliquer les

charges latérales de la tuyere MLN sur-détendue.

Jusqu’aujourd’hui le fonctionnement en décollement libre de jet d’'une tuyere a été
évité en raison des risques pour lintégrité de la structure de vibrations dues aux
charges latérales aérodynamiques induites par les instationnarités régnant dans un

écoulement décollé.

Dans la tuyere CAN, lorsque le régime de décollement restreint intervient (voir figure
5.47(b)), les efforts latéraux restent de faible intensité et les niveaux des fluctuations
des charges latérales sont moins importants par rapport a la tuyere MLN, l'efficacité de
redresseur annulaire (corps central) de la tuyere CAN assure un décollement contrélé
et symeétrique, par conséquent, elle limite la production des fortes charges latérales
connues dans les tuyéres classiques. Durant la montée, le jet se dilate progressivement
pour se recoller définitivement a la paroi de la tuyére. Ainsi, minimiser les déformations
et éviter les risques de couplage aérodynamique/structure (aéroélastique), ce qui

permet la stabilité de la tuyere, typiquement durant 'amorgage et I'extinction du moteur.
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CONCLUSION

Le cadre industriel de cette contribution est 'amélioration des performances de la
tuyére CAN (Cylindrical Annular Nozzle) et la meilleure maitrise des efforts latéraux
induits par son régime de sur-détente. Il a motivé ce mémoire de thése qui s’est
focalisée sur le nouveau concept CAN, lI'analyse physique des charges latérales
purement aérodynamiques qui sont intervenant dans les cas de décollement libre et

restreint dans des tuyeres de révolution sur-détendues.

Le présent travail est divisé en deux parties :

La premiere partie consiste a concevoir un nouveau concept de tuyére
axisymétrigue annulaire par lintermédiaire d’un solveur numérique basé sur la
méthode des caractéristiques, afin d’améliorer les performances aérodynamiques par
rapport a la tuyére MLN. Deux cas intéressants peuvent se présenter :

- Une tuyere CAN a concevoir, ayant la méme masse que celle de MLN mais
délivrant un nombre de Mach de sortie ou un coefficient de poussée supérieur;
- Une tuyere CAN a réaliser, délivrant le méme nombre de Mach que la tuyére MLN

mais possédant des performances meilleures que celle-ci.

Tous les résultats obtenus dépendent de quatre paramétres qui sont le nombre de
Mach de sortie, la température génératrice de la chambre de combustion, le maillage

en caractéristigues opté et le rayon du corps central.

Au cours du processus de conception des tuyéres, un compromis doit étre trouvé
entre les performances au niveau de la mer (décollage et montée a basse altitude) et
celles a vide (haute altitude) afin de mieux satisfaire les exigences de la mission

dans les limites des performances de la dite tuyére.

La deuxiéme partie est de contribuer a I'étude et a I'’évaluation physico-théorique
des charges latérales induites en sur-détente dans les deux tuyéres CAN et MLN. Ce
type des tuyeres équipent I'étage principal de lanceur dont le moteur fonctionne
pendant les premiers kilométres d’ascension. Au cours de Cette phase de
lancement, la topologie de I'écoulement engendre une distribution de pression
différente le long des parois de la tuyére ce qui provoque des oscillations induisant
des charges latérales (Side-laod), capable d’endommager le divergent de la tuyeére.

Dans cette simulation il convient de quantifier les charges thermomécaniques
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induites par le décollement de jet et de concevoir la tuyere CAN de maniére a ce

gu’elles soient les plus faibles possibles par rapport a la tuyére MLN.

Les résultats obtenus portent sur la simulation numérique de [I'écoulement
supersonique adapté et hors adaptation dans la tuyere CAN et la tuyére MLN

équipant le moteur-fusée Vulcain-2 du lanceur Européen Ariane-6.

Les travaux de recherches dans cette thése se sont concentrés sur les points
suivants:
- Eviter 'encombrement vu que la longueur de la tuyere provoque des oscillations
induisant des efforts mécaniques (Charges latérales) instationnaires en module et
en direction, capables d’endommager le divergent de la tuyére ;
- Augmenter la charge utile qui est souvent un satellite spatial ;
- Améliorer la masse du carburant, afin d’augmenter I'autonomie et la portée d’un

missile en qualité de vol ou la durée de vie de satellite.

Les résultats obtenues montrent que :

- Lorsque le régime de décollement restreint intervient dans la tuyere CAN, les
efforts latéraux restent de faible intensité et les niveaux des fluctuations des charges
latérales sont moins importants par rapport a la tuyére MLN ;

- L’efficacité de raidisseur annulaire (le corps central) de la tuyere CAN assure un
décollement contrélé et symétrique, par conséquent, elle limite la production des
fortes charges latérales durant la montée ;

- Le décollement libre est un parameétre pressenti important pour expliquer les
charges latérales dans la tuyere MLN sur-détendue, le gradient de pression pariétal
est élevé et sera accompagné par de chocs de grande amplitude ;

- Une caractéristique importante dans la tuyere CAN en sur-détente, le choc est
asymetrique, et se déplace en devenant symétrique vers la sortie, ce qui rend les
efforts latéraux quasiment équilibrés. Ceci est un avantage pour la stabilité de la
structure durant la phase de démarrage ou bien d’extinction du moteur ;

- En comparaison avec la tuyére MLN, le déplacement du choc est totalement
asymeétrique cela génére des fluctuations de I'écoulement provoquant une source de

tremblement aérodynamique pendant le démarrage du moteur.

Il ressort de ce travail de recherche que le nombre de Mach et le coefficient de

poussée sont substantiellement augmentés avec une réduction de la masse de la
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tuyére tout en maintenant constante la section au col séparant le convergeant et le
divergeant. De plus, les performances géométriques et aérodynamiques de notre
nouvelle tuyere (CAN) ont été améliorées par rapport a la tuyere classique de
longueur minimale (MLN) qui est tres utilisée dans les applications aérospatiales. Ce
progres est dd a I'implantation d’un corps central de forme cylindrique a une tuyere
MLN, ouvrant ainsi de nouvelles perspectives d’utilisation des missiles et engins

spatiaux.

Le sujet traité ouvre des voix de prospection sur plusieurs ramifications en rapport
avec les écoulements supersoniques dédiés a la propulsion. Les retombées
industrielles sont directes avec un intérét certain aux domaines de I'aéronautique et
'aérospatial. Le nouveau concept CAN est obtenu dons le but de résoudre les
principaux probléemes d’amélioration des performances par rapport a la tuyére MLN,
afin d’utiliser le gain obtenu pour résoudre d’autres problémes intéressants de la
physique aérospatiale, comme I'augmentation de la masse de la charge utile qui est
souvent un satellite spatial ou une bombe nucléaire importés, ou 'augmentation de la
quantité de carburant utilisé pour la propulsion, afin d’augmenter 'autonomie de
missile en qualité de temps de vol, la durée de vie de satellite ou bien de la portée

d’'un missile intercontinental.

Apres ce travail, différentes perspectives sont envisagées. Malgré les apports
aérodynamiques bénéfiques du corps central de forme cylindrique, son volume et
poids encombrants qui provoque une zone de recirculation derriére le culot, pendant
la phase transitoire de démarrage du moteur, ou les fluctuations de I'écoulement
externe décollé en aval du culot s’exercent sur la partie extérieure du moteur. Le
profilage de ce cylindre en un corps pointu peut pallier a ces incontinents
géométriques et aérodynamiques. Ainsi I'hypothése d’une création de vortex
subsonique derriere le cylindre pour atténuer la zone de recirculation, et la

transformer en poussée additionnelle.
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ANNEXE A

LISTE DES SYMBOLES

Lettres latines

A
a
Cp
Cv
Cr
Chwmasse
c
c*
Co
Cr
Cy
E:
e
Fi, F2

T Z2 Z rmr X G

Y

Pr

g

@l

: Aire d’une section de la tuyére [m?]

. Vitesse du son [m/s]

: Chaleur spécifique a pression constant [J/(kgK)]
: Chaleur spécifique a volume constant [J/K]

: Coefficient de poussée

: Coefficient de masse

: Caractéristique descendante

. Caractéristique montante

: Coefficient de I'interpolation du paramétre 6

. Coefficient de I'interpolation du paramétre T

: Coefficient de I'interpolation du paramétre y

: Energie spécifique totale par unité de masse [J/kg]
: Energie interne [J/kg]

: Fonctions du modeéle SST Menter

: Force de pression exercée sur la paroi interne de la tuyere [N]
: Matrice Jacobéenne

: Conductivité thermique

: Longueur de la tuyére [m]

: Nombre de Mach

: Nombre des discrétisation de la zone de détente.
: Pression [atm]

: Nombre de Prandtl
: Nombre de Prandtl turbulent

: Flux de chaleur [w/m?]
: Constante universelle des gaz parfaits [J/kg.K.mol]

: Constante des gaz parfaits [J/kg.K] ; (r=C,-C\)

: Tenseur des taux de déformation
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T : Température [K]
u- . vitesse de frottement [m/s]
v : Vecteur vitesse
y" : ordonnée de paroi réduite (y ' = &)
14
u’ : vitesse adimensionnelle (variable de paroi ;" = u—)
U T
X,Y¥,z :Composantes cartésiennes

Lettres grecques

] : Angle de déviation de I'écoulement [rad]
u : Angle de Mach

v : Angle de Prandtl-Meyer

Uz : Viscosité turbulente

o} : Masse volumique [kg/m?]

5 : Tenseur de Kronecker

£ : Tolérance de calcul

% : Rapport de Chaleur Spécifique

¢ ; Ligne de Mach descendante

n : Ligne de Mach montante

s : Coefficient de viscosité volumique
T : Contrainte de cisaillement

T, : Frottement pariétal

,= : tenseur des contraintes visqueuses

| : Tenseur identité

S : Tenseur des taux de déformation

r, : Diffusivité turbulente

r : Diffusivité effective

y) : Coefficient de la conductivité thermique
¢ : Grandeur instantanée de I'écoulement
n : Grandeur moyenne selon Reynolds

tm : Epaisseur du matériau de la structure de la tuyére [mm]
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Indices
13 : Valeur moyenne entre les points 1 et 3
23 : Valeur moyenne entre les points 2 et 3
: Valeur au point 3
: Condition d’arrét (Etat générateur) (chambre de combustion)
* : Condition critique (valeur au col juste aprés la détente)
+ : Valeur en un point sur la caractéristique descendante
- : Valeur en un point sur la caractéristique montante
A : Point sur la section du col de la tuyére
E . Exit
(iTj) : Une base de repere (X, Y)
S : Section de Sortie
K . Itération
. Paroi
Iso : Courbe iso-valeur
| : Noeud

Abréviations

ONERA : Office National d’Etudes et de Recherches Aérospatiales
CNRS : Centre National des Recherches Spatiales
SSME : Space Shuttle Main Engine

SNECMA : Société Nationale d’Etude et Conceptions de Moteurs Aéronautiques

DLR : German Aerospace Center (Deutsches Zentrum fur Luft- und Raumfahrt)
V-2 : Vulcan-2
CFD : Computational Fluid Dynamics
FDS : Flux Difference Splitting
FVS : Flux Vector Splitting
CFL . Courant-Fredrichs-Lewy
MUSCL  : Monotone Upstream-Centered Schemes Laws.

RANS : Reynolds Avraged Navier-Stokes
URANS : Unsteady Reynolds Averaged Navier-Stokes
DNS : Direct Numerical Simulation



LES
SST
FFS
RSS
NPR

HT
GP
Masse
CD
LG
CR
CIF
MOC
ACN
MLN
BPN
TDK
DBN
TIC
TOC
TOP
CTIC

: Large Eddy Simulation

: Shear Stress Tensor

: Free Shock Separation

: Restricted Shock Separation

: Nozzle Pressure Ratio" ou taux de détente P; /P
: Haute Température

: Gaz Parfait

: Masse de la structure de la tuyére normalisée par (om tm) [M?]
: Converging-diverging Nozzle

. Ligne de glissement

: Choc réfléchi

: Choc interne de focalisation

: Method Of Characteristics

. Altitude Compensating Nozzle

: Minimum Length Nozzle (tuyére a détente centrée)
: Best Performance Nozzle

: Two-Dimensional Kinetics

: Dual Bell Nozzle

: Truncated Ideal Contour

: Thrust-Optimized Contour

: Thrust-Optimized Parabolic

: Compressed Truncated Ideal Contour

174
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ANNEXE B

PARAMETRES D’UN ECOULEMENT SUPERSONIQUE A HAUTE TEMPERATURE

B.1 Formulation Mathématique du probléme

Le développement des relations thermodynamiques est basé sur l'utilisation des
éguations de conservations sous forme différentielle [52]. [113] et [158].0On rappelle que
I'équation d’état d’'un gaz parfait reste valable et elle est donnée par:

P=prT B-1

Avec r =287.1029 J/ (Kg.k®)

B.1.1 Equations adiabatique

D’apres les relations de la thermodynamique [158], on peut écrire pour un

écoulement adiabatique, la relation suivante:

dg=c,dT +1dV =0 B-2
Lo T B-3
LaT Jv \
av--22 B-4
V2
Dou : vt
Yo

Notre domaine d’étude est limité dans le régime supersonique pour un nombre de

Mach Me [1.0, 6.00]. Le rapport des chaleurs spécifiques donne la relation suivante:
c.- =~ B-5
Y

Remplacons les relations (B-3), (B-4) et (B-5) dans I'expression (B-2), on obtient:
Crgr - io| p =0 B-6
y P

Nous pouvons vérifier a partir des résultats de la table que Cp, Cy et y vérifient entre
elles la relation (B-5) et celle de Meyer c,-c.=roufy(T)=c.(T)/c.(T)-r]pourun

gaz parfait. Cette relation devient:

dp _ daT B-7

7 T [y(T)—l]
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Alors, l'intégration de la relation (B-7) donne la relation adiabatique pour le gaz

parfait & Haute Température.

B.1.2 Equations de la vitesse du son

La vitesse du son, par définition, est donnée par [7], [112] :

dpP

().
La différentielle de I'équation d’état du gaz parfait (B-1) donne

L LI B-9

dp dp
Remplacons la relation (B-7) dans (B-9) et aprés réarrangement, on aura:

a’ (T)=7(T)rT B-10

L’équation (B-10) prouve linvariance de la relation de la vitesse du son, qui reste

toujours valable pour le modéle a Haute Température, sauf, qu’il faut tenir compte de la

variation du rapport y(T)

[d [y (T ]
d_a:i|—[7( )]+d_T| B-11
a 2| 7(T) T
Cette relation présente la différentielle de la vitesse du son en fonction de la

température pour un gaz a Haute Température.

B.1.3 Relation entre la vitesse et la température

L’équation de conservation de I'énergie sous forme différentielle [7] et [158] s’écrit:

c dT +VdV =0 B-12
VdV = -Cp(T)dT B-13

Intégrant la relation (B-13) entre deux états : (Vo = 0, Tp) et un état donné par (V, T). On

obtient:

[VdV =— [ c.(T)dT B-14

A la sortie de la chambre de combustion on a Vg = 0 et To donnée. Donc la relation
(B-14) donne:

T
vi=-2]2H(T) B-15
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Donc on pose : H(T)= T; Co(T)dT B-16

Dol : c.dT =2H (T) B-17
Divisons la relation (B-12) par V? et remplacons (B-15) dans le résultat obtenu, on aura:

v e B-18

v 2H (T)

L’expression (B-18) présente la forme différentielle de la vitesse de I'écoulement en

fonction de la température.

B.1.4 Relation entre le nombre de Mach et la température

Le nombre de Mach est défini par [7] :

B-19

Y
M = —
a

Remplacons la relation (B-10) dans (B-19) et élevons la relation au carré, ensuite
substituons I'équation (B-18), on obtient:
M(T)= +—— B-20

La relation (B-20) montre la variation du nombre de Mach en fonction de la

température pour un gaz calorifiquement imparfait.

B.1.5 Relation entre la masse volumique et la température

L’équation de la conservation de la quantité de mouvement connue par I'équation de
Bernoulli, sous forme différentielle, s’écrit [7] :
vVdv + Ll 0 B-21
P
Remplacgons la relation (B-8) dans la relation (B-21), on aura :
vdv +a2d—P:0 B-22
ol
Figurant le nombre de Mach, en remplagant la relation (B-19) dans la relation (B-22),
on aura I'expression suivante:
dr _ M 2 av B-23
Yo \%
Remplacant les relations (B-15) (B-18), (B-19) et (B-20) dans la relation (B-22), on aura
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92 e (1)t B-24

Dol : Fo(T)= B-25

Le rapport des masses volumiques correspondant a la température T, peut étre
obtenu en intégrant I'équation (B-26) entre I'état générateur (0o, To) et I'état concerné

donné par (o, T), on obtient :

i:EXpL_IFP(T)de B-26

B.1.6 Relation entre la pression et la température

Le rapport des pressions est donné, en utilisant la relation (B-1) par I'expression :
P ( P \( T)
—=| — |L_J B-27
To

Prenons la différentielle de I'équation d’état des gaz parfait (B-1), ensuite remplacons
la relation (B-25) dans le résultat obtenu, on aura:

dP [ 1)
?:LFP(T)+T—JdT B-28

Cette relation présente la différentielle de la pression en fonction de la température

pour un gaz a haute température.

B.1.7 Relation entre la section et la température

L’équation de conservation de la masse s’écrit [50] :
pVA = cste B-29
La différentielle de la section (B-29) donne

d_A: _ 4[d_V+ d_pl B-30
A Y% !
En remplacant dv /v et dp/ppar leurs expressions (B-18) et (B-24)

respectivement, on obtient la forme suivante:

— = F,(T)dT B-31
. Fa(T)

[ 1 ]
Avec FA(T) = Co(T)] - | B-32
L ]
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L’intégration de I'équation (B-31), entre I'état du col (A*, T*) et un état quelconque (A, T)
du divergent, détermine le rapport des sections supersonique par :

A To
—*:Exp(—jFP(T)dT\ B-33
A J

Nous remarquons que pour calculer les paramétres p et A, nous avons besoin de
calculer l'intégrale d’'une certaine fonction ou la procédure analytique est impossible, vu
la complexité des fonctions a intégrer. Donc, notre intérét s’oriente vers le calcul

numerique. Tous les parametres M, p et A sont fonctions de la température.

B.1.8 Débit massigue critique

Le débit massique traversant une section A est donné par [7], [30] et [112] :

m = J'pV cos(6)dA B-34

A
6 : 'angle entre le vecteur vitesse et la normale a la section A. Si nous divisons la

relation (B-34) par la quantité A* pg ap, NOUS aurons :

A R R TN B-35
A=pP a0 AKPO)LaoJ A~

Sachant que le débit critique est constant, on peut le calculer au niveau du col de la
tuyere. A cette section on a : p =po, A=A*, M=1 et 6=0 (écoulement horizontal). Donc, la
relation (B-35) se réduit a une relation plus simple:

rﬁ _ ( P *\(t\

- = B-36
A«poao LpoJLaOJ

La détermination du rapport des vitesses du son se fait par l'utilisation de la relation
(B-9). On obtient :

Yo o 1%
a [ y(T))V'T1 717
—= — B-37
ao LJ/(TO)J LTUJ

B.2 Modéle du gaz parfait

Pour faire une comparaison entre le cas a Haute Température et le cas d’'un gaz
parfait, on rappelle les relations thermodynamiques isentropiques d'un gaz parfait
[7],[33],[34],[112],[158], [50], [113] :



T_:F y -1 27
To L1+ 2 M J
-7 J(r-1)
i:f y-1 2—|
Po Ll+ 2 M J
-1(r-1)
L_r y -1 2—|
pO_L“ 2 J
A T2 (-1 5]
A _L7+1(1+ 2 . H
rr.1 _ [y +1—|2(7;*11)
Apyao L 2 J
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B-38

Les relations (B-38) donnant les parametres T, P, p A et le débit sont reliées avec le

nombre de Mach qui est la variable principale pour un gaz parfait. Pour notre modele, la

variable principale est la température a cause de I'équation (B-18), reliant M et T, ou la

détermination de I'expression analytique de son inverse est impossible.

B.3 Procédure du calcul

On présente en premier lieu, la table de variation de la chaleur spécifique Cp et le

rapport y, pour I'air [159], voir le tableau 1.1. Par contre, pour un gaz parfait, les valeurs
de y et Cp sont données a 298.15K° par [7] et [30].

Tableau B.1 : Table de variation de Cp(T) et y(T) avec la température pour l'air [47].

T(K) Cr (IUKgK) ¥v(T) T(K) Ce (I/KKgK) v(T) T(K) Cp (B/KKgK) v(T)
55 1001,9 1,402 900 1120,4 1,344 2500 1273,8 1,291
1000 1140,4 1,336 2600 1277,8 1,290
200 1002,2 1,401 1100 1158,2 1,329 2700 12815 1,289
250 1002,8 1,401 1200 1173,8 1,324 2800 1285,0 1,288
300 1004,5 1,400 1300 1187,5 1,319 2900 1288,3 1,287
350 1007,9 1,398 1400 1199,6 1,315 3000 1291,5 1,286
400 10131 1,395 1500 1210,2 1,311 3222 1301,4 1,283
450 1020,3 1,391 1600 1219,7 1,308 3333 1304,2 1,282
500 1029,2 1,387 1700 1228,1 1,305 3444 1304,8 1,282
550 1039,4 1,381 1800 1235,7 1,303 3555 1308,5 1,281
800 1098,2 1,354 2300 1264,9 1,294
850 1109,5 1,349 2400 1269,5 1,292
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D’apres le tableau B.1, on remarque que la chaleur spécifique C, et y varie avec la
température ce qui n’est pas valable dans le cas réel lorsque la température croit.
Notons ici que la théorie du gaz parfait ne tient pas compte de cette température. Les
auteurs Zebbiche et Youbi ont développé un modele mathématique [5, 109, 119] qui

tiendra compte de cette température.

Le nouveau modele sera appelé modele du gaz parfait a Haute Température (HT).
La seule différence entre les deux modéles réside au niveau de I‘équation de
conservation de I'énergie. On n’a pas un probléme au niveau de la conservation de la
masse et de la quantité du mouvement. Donc le changement de I'équation de I'énergie
par une nouvelle qui tient compte de la variation des chaleurs spécifiques a haute
température donne un nouveau modele sachant que la méthode de résolution ne
nécessite que quelques modifications. Il est a noter que pour résoudre un tel probleme,
il suffit généralement de choisir deux variables d’état pour déterminer le reste des
parametres. Alors le modéle mathématique du gaz parfait devient un cas particulier
dans notre modele a Haute Température. On présentera dans ce qui suit les principales

éguations de modéle haute température.

B.3.1 Polyndbme d’interpolation de C,(T)

L’interpolation des valeurs de Cp en fonction de la température est réalisée par un
polyndme du 9°™ degré [5] et [9]. Ce choix est justifié par la petite valeur de I'erreur
[160] obtenue entre les valeurs tabulées et les valeurs interpolées [114]. Plusieurs tests
d’interpolations [160] ont été effectués afin de choisir la meilleure interpolation. En

outre, on a utilisé le schéma de Horner [114] pour la présentation du polynéme Cp(T).

Co(M=a,+T(a,+T(as+T(a,+T(as+T(as+T(as+T(ar+T(as+T(as+T(a))))))) B-39

Les coefficients a; (i=1, 2, ..., 10) sont présentés dans le tableau B.2
i ai [ a; [ a; | a; i a;
1 1001.1058 3| -6.3376997 10" | 5 | -4.033845910° | 7 | -1.35093510™ | Q -4.8467531 102
2 | 4.0661289010% | 4 | 2.747475910° | 6 | 3.0697736 10" | 8 | 3.472262 10" | 10 2.8411 107

Apres l'interpolation par (B-39). Une présentation graphique du polynéme de Cp(T) et
une comparaison avec les valeurs données par le tableau B.1, on remarque une
variation ondulée a basse température jusqu'a 240K°, au lieu d’avoir une fonction

constante dans cette portion conformément aux valeurs de la table. A cet effet, une
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correction est introduite pour rapprocher les valeurs interpolées des valeurs du tableau

1.1. Alors, si T=T=240K, la relation (B-39) donne la valeur suivante:

Cr=C F,(T_) =1001.15868J /(KgK)
Donc, la correction est faite de la maniére suivante
—T < T, on utilise la correction suivante: ¢, =c .(T)

—Si T>T, on utilise la formule (B-33).

Concernant la détermination de la forme analytique de la fonction Cp(T), on peut
avoir plusieurs formes de polynémes par plusieurs procédures et méthodes [114]. Pour
le choix de la bonne forme d’interpolation, il faut faire une étude sur les erreurs entre les
valeurs du tableau B.1 et les valeurs données par la substitution dans I'équation
analytique du polynébme d’interpolation. L'’interpolation choisie donne une erreur

meilleure a =103,

B.3.2 Intégration de la chaleur spécifique Cp(T)

Une fois que l'interpolation est faite, on détermine la fonction H(T) de la relation
(B-16), par intégration de la fonction Cp(T) dans lintervalle [T, To]. Alors, H(T) est une
fonction & un paramétre Ty, elle est définie tant que T < To. Remplacons la relation
(B-39) dans la relation (B-16) et écrivons le résultat obtenu de lintégration sous la

forme du schéma de Horner, on aura:

HT)=Ho-[T(ci+T(ca+T(ca+Tlcs+T(cs+Tlce+T(c+T(ce+T(cot T (cio))INNN] B-40
H o=[T o(C1+To(C3+To(C4+To(C5+To(Cs+To(C6+T0(C7+To(Cs+To(Cg"’To(Cm))))))))))] B-41
Avec :ci=a;/i (i=1,2,3.......... 10)

Vu la correction faite sur la fonction Cp(T), la fonction H(T) prend la forme suivante:

—SiT.<T , alors: H (T)ZC_p(To_T)

_ jTZT_:H(T):AAO
-SiT.-T ,0nadeuxcas: — - _
T<T= H(T)=cCo(T-T)+H(T)

B.3.3 Calcul numérique des rapports thermodynamiques

La détermination des rapports des masses volumiques et des sections donnés par

les formules (B-26) et (B-33), respectivement, demande l'intégration numérique des
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fonctions F4(T) et Fa(T) dans les intervalles [T, To] et [T, T*]. Notons que la fonction

Fa(T) dépend du parametre To.

Pour avoir une idée sur la variation de chacune des deux fonctions précédentes,
avant de prendre une décision sur le choix de la quadrature d’intégration, nous avons
tracé leurs courbes de variations. Elles sont illustrées par les figures B.1 et B.2
respectivement. Nous pouvons conclure que les quadratures d’intégrations a pas
constant demandent une discrétisation tres élevée pour avoir une bonne précision vue
la variation tres rapide aux extrémités gauches de chaque intervalle (T=Ts). Pour une
bonne présentation a ces extrémités, le tracage des fonctions est choisi pour la
température To=500K° (basse température) et Ms=6.00 (extréme supersonique). Nous
remarquons que chaque fonction présente une dérivée trés grande au voisinage de la
température Ts. Une condensation des nceuds est alors nécessaire au voisinage de la
température Ts pour les deux fonctions [5]. Le but de cette condensation est de calculer
la valeur de lintégrale avec une précision trés élevée dans un temps réduit en
minimisant le nombre de nceuds de la quadrature.

0.04

0.03

Fp(T)
(71/K°)

0.02

0.01

) 100 200 300 400 500
T (K°)

Figure B.1 : Variation de la fonction F,(T) dans l'intervalle [Ts, Tg].
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Figure B.2 : Variation de la fonction Fa(T) dans l'intervalle [Ts, To).
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—
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Figure B.3 : Présentation de la condensation des noesuds.
La quadrature d’intégration choisie est celle de Simpson [114] et [115], pour le calcul
numerigue des intégrales (B-26) et (B-33). La fonction de condensation utilisée est celle

de Robert [14]. Elle est donnée par :

[ h[bi.(1-z1)] ]!
Si:b1Zl+(l—b1)|1—tan |: ( Z):|| B-42

| tanh (b1) |

71 = -1 1<i<N B-43
N -1

IA
IA

Aprés la détermination de la fonction de condensations, on peut déterminer la
distribution des températures par:

Ti:Si(TD*TG)+TG B-44

La température Tp €gale a To pour la fonction Fy(T), et égale a T* pour la fonction
Fa(T). La température Tg €gale a T* pour le paramétre critique, et égale a Ts pour le
parameétre a une section supersonique. Si on prend une valeur de b; proche de zéro
(b1=0.1) et (b,=2.0), on peut condenser les nceuds vers l'extrémité gauche Ts de
l'intervalle. Si on prend des valeurs de b; proche de 2 (par exemple b;=1,9), on peut
condenser les nceuds vers l'extrémité droite. Pour des sous intervalles de méme
longueurs, on peut prendre b;=1.0. La figure B.3 présente la distribution des nceuds
suivant le choix de la valeur de b;. Il faut noter que notre intérét est de condenser les

noeuds vers I'extrémité gauche Ts vu la variation des fonctions F ,(T) et Fa(T).

B.4 Parametres critigues au col correspondant & Ty

L’état générateur est donné par (M=0). Alors, les parametres critiques (T*, P*, p* et
a*) correspondant a la température T, et au nombre de Mach M=1 (ce qui est le cas au
col de la tuyere), peuvent étre déterminés. Si on remplace dans la relation (B-20) et les

parametres M, T par les conditions critiques, on obtient :

2H N
LA UD B-45

7(T-)rT
(M'=1), alors :(B-45) devient :
F(T+)=2H (T-)-a’(T~) B-46
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La détermination de la racine T* de I'équation (B-45) se fait en utilisant I'algorithme
de dichotomie [118]. Sachant que T*<T,, on peut choisir un intervalle [T1, T,] contenant
la température T* et qui doit veérifier la condition F(T1) F(T,) <0. On peut prendre T,=0K°
et T,=To. Une fois que cet intervalle est déterminé, on peut calculer T, avec une
précision ¢, et par suite le rapport T*/T, correspondant a la température To. La valeur T*
obtenue dépend de la précision €. Le nombre de subdivisions K de lintervalle [T, To]
correspondant a la précision € nécessaire pour déterminer la température T* est donné
par [115].

k=1.4426log(T,/¢)+1 B-47

Si nous remplagons T=T* dans la relation (B-26) et nous intégrons la fonction, dans
L’intervalle [T*, To], en utilisant la quadrature de Simpson avec condensation des
nceuds vers I'extrémité gauche (T=T*), nous obtenons le rapport critique des masses

volumiques suivant:

ﬁ:Exp(—jOFp(T)dT\ B-48
PR O )
Le rapport critique des pressions peut étre déterminé en remplacant ceux des

températures et des masses volumiques dans la relation (B-27), on aura :

P - (ﬁ\(T_*\

- B-49
Po KPOJLTOJ

Le rapport des vitesses critiques du son peut étre obtenu en substituant la valeur de T*

dans la relation (B-37) par :

[—*J B-50
To

Pour trouver la valeur non-dimensionnelle du débit massique critique, il suffit de
remplacer I'expression du rapport critique des masses volumiques (B-48), et celle des

vitesses du son (B-50), dans I'expression (B-36)

B.5 Parametres supersonique correspondant a Ty

On procéde maintenant a la détermination des rapports thermodynamiques et
géométrique a une section quelconque du divergent de la tuyére correspondant a un
nombre de Mach supersonique Ms. Cette section est caractérisée par p=ps, P=Ps,
A=As et T=Ts.
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L’obtention du rapport des températures se fait en premier lieu par le remplacement
de T=Ts et M=Ms dans la relation (B-20), on obtient:

_ 2T
M(T)= y (Te).rTs
F(Ts)=2H (Ts)-M :a’(Ts)=0 B-51

La détermination de la racine Ts de I'équation (B-51) se fait de la méme maniére que
celle de T* et avec la méme démarche en utilisant I'algorithme de dichotomie [118], sauf
ici, nous avons Ts<T*. Une fois lintervalle [T, T,] déterminé, on peut facilement obtenir
Ts avec une précision ¢ et par suite le rapport Ts/To correspondant a la température To.
On peut prendre dans ce cas T; = OK® et T, = T*. La valeur obtenue de T* dépend de la

précision &.

Remplagons T=Ts dans la relation (B-26) et intégrons la fonction Fy(T) dans
l'intervalle [Ts, To], en utilisant la quadrature de Simpson avec condensation des nceuds
vers I'extrémité gauche, nous obtenons le rapport des masses volumiques.

ps:Exp(—jFp(T)dT} B-52
Po

Ts

Le rapport des pressions supersoniques peut étre déterminé en remplacant ceux des
températures et des masses volumiques dans la relation (B-27), nous aurons :

Ps |( Ps \|( Ts \

- B-53
Po \p[))LTOJ

Le rapport des vitesses du son peut étre obtenu encore en remplacant T par Ts dans la
relation (B-37), nous obtenons :

{ } B-54
To

L’obtention du rapport géométrique des sections se fait par la substitution de T par
Ts dans la relation (B-33), ensuite l'intégration de la relation obtenue dans lintervalle
[Ts, To] en utilisant la quadrature de Simpson avec condensation des nceuds vers

I'extrémité gauche Ts. On obtient:

*=EXP{—IFP(T)dTJ B-55
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Remarque
— On peut calculer le débit a cette section en introduisant les parametres nécessaires

dans la relation (B-35) puis en intégrant, on obtient le résultat suivant:

m s ds As
P —.Ms
A*poaO po do A*

B-56

Puisque le débit est constant a travers la tuyére, les relations (B-36) et (B-56) donnent

le méme résultat.
— La précision du résultat de [lintégration de (B-48), (B-52) et (B-55) dépend
essentiellement des valeurs de N, bl et b2.

B.6 Erreur du modeéle du gaz parfait

Le modéle mathématique d’un gaz parfait en considére la chaleur spécifique Cp et le
rapport y constants donne des résultats acceptables avec une certaine erreur pour des
faibles températures. D’aprés cette étude, on peut remarquer une différence des
relations données entre le modéle du gaz parfait et notre modéle développé. L'erreur
donnée par le modeéle du gaz parfait par rapport a notre modéle qui tiens compte de la
température génératrice peut étre calculée pour chaque parametre. Alors pour chaque

couple (To, M), l'erreur relative € peut étre évaluée par la relation suivante [114]:

paramétrece (T o, M )|

& paramétre(T 0, M ) =1- X100 B'57

paramétrent (T o, M )‘

Le mot parametre dans la relation (B-57) peut représenter tous les parametres (T, P,
p, A, a et débit) mentionnés dans ce chapitre. Dans les applications aérodynamiques,
généralement les auteurs acceptent une erreur inférieure a 5 %. [159]. L’erreur
maximale commise entre les erreurs données par les parametres peut étre évaluée

pour donner une erreur globale des résultats du phénoméne physique.

B.7 Fonction de Prandtl-Mayer a haute température

Dans ce chapitre on va présenter I'effet de la variation de Cp(T) sur I'expression de la
fonction de Prandtl-Meyer pour I'étude de I'écoulement supersonique a HT.

La fonction de Prandtl Meyer joue un rble trés important dans le calcul des
écoulements supersoniques. Si on veut concevoir une tuyére supersonique donnant un
ecoulement uniforme et paralléle a la section de sortie [39], [47], [115] et [161], il est

nécessaire de connaitre I'angle de détente initial au col qu’il faut donner pour avoir le
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nombre de Mach de sortie voulu. La conception de ce type de tuyere est basée sur
'application de la méthode des caractéristiques [126] et [115]. Cette derniére est
formulée sur la base de la fonction de Prandtl Meyer. Une deuxiéme application
consiste a calculer I'écoulement supersonique autour d’'un diédre dans un milieu
ambiant chaud, notamment le calcul de I'écoulement autour d’un profil d’aile pointu ou

d’un céne de révolution [163].

Les résultats obtenus pour un écoulement supersonique d’un gaz parfait présentés
dans les références [163] sont valables sous la base de hypothése d'un gaz
calorifiquement parfait, c’est a dire, les chaleurs spécifiques Cp et Cy sont constantes et
ne dépendent pas de la température; ce qui n’est pas valable dans le cas réel lorsque la
température Ty croit. La nouvelle fonction de Prandtl Meyer est présentée sous la forme
d’'une intégrale d’une certaine fonction complexe [164], ou la procédure analytiqgue
d’intégration est impossible. Alors, notre intérét s’oriente vers la détermination des
solutions approchées par deux méthodes d’intégrations numériques, 'une de Simpson
avec pas variables et 'autre de Gauss Legendre adaptée vu que la fonction a intégrer

posséde une singularité dans sa dérivée [165].

La dérivée de cette fonction au point critique est infinie. Elle présente alors un
gradient élevé en ce point. Les quadratures d’intégration a pas constant demandent une
discrétisation trés élevée pour avoir une précision convenable, notamment les
guadratures de trapeze et de Simpson. Une quadrature robuste et rapide qui répond
bien a la spécificité de la fonction est développée. Avec un nombre de point trés réduit,
on peut intégrer notre fonction avec une précision trés élevée. Le probléeme qui se pose
dans l'application de cette quadrature est que les points d’intégration sont des nombres

irrationnels équidistants et varient avec le rang de la quadrature [165].

L’application est pour l'air dans le domaine supersonique, inférieure au seuil de
dissociation des molécules applicable si le nhombre de Mach reste inférieur a 6.00
environ. Dans le but de déterminer la limite d’application du modéle Gp, une étude sur

I'erreur donnée par ce modeéle par rapport a notre modéle HT sera présentée.

B.8 Formulation mathématigue

La déviation d’un écoulement supersonique peut engendrer une expansion ou une

compression. Lorsque l'intensité du choc AP/P tend vers zéro, fournis I'outil nécessaire
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a I'étude de ce phénoméne [37]. En effet, 'onde de choc oblique devient une onde de
Mach. La vitesse normale a l'onde est la vitesse du son. Une petite déviation
d’écoulement A en aval de I'onde est liée a une différence de vitesse AV par la relation
suivante [1], [30], [39], [121], [132] et [160] :

de:—wdv B-58

Vv
En insérant la relation entre 'angle de Mach u et le nombre de Mach M dans I'équation
(B-58), on obtient:

av - (m -1 B-59
\Y

La relation (B-59) est trés importante pour I'étude de I'’écoulement supersonique
isentropique externe ou interne. Notons que l'angle d@ est considéré positif lorsque
I'écoulement s’éloigne de la direction normale a 'onde (onde de compression) et négatif

quand I'écoulement se rapproche de la direction normale a I'onde (onde de détente).

Pour l'intégration de I'équation (B-59), il convient d’exprimer dV/V et le nombre de

Mach par leurs expressions (B-18) et (B-20), on obtient la relation suivante:

dv = —F(T)dT B-60
Fv(T)_ZH(T)\/ZH(T)/a(T) 1 B-61

Les expressions de Cp(T), H(T) et a(T) sont présentées respectivement par les relations
(B-39), (B-40) et (B-9) :
o (T
Sy B-62
Co(T)-r
On remarque clairement que la fonction de Prandtl-Meyer est reliée directement a la

température. L'intégration de la relation (B-61) entre deux états 1 et 2 :

Vz—vlzj'Tz—Fv(T)dT:v(Tz)—v(Tl) B-63

La fonction v est définie purement dans le régime supersonique. Lorsque M=1.0, on
prend v=0.0, puisque le calcul se fait par une intégration définie. Alors, la valeur de v
pour un nombre de Mach supersonigue M>1.0 [dans ce cas la température est

inférieure a la température critique (T<T*) est donnée par:

T*

v(T):jT ~Fv(T)dT B-64
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On remarque que le calcul de v nécessite l'intégration de la fonction Fv(T) ou la
procédure analytique est impossible vu la complexité de cette fonction. Donc, notre
intérét s’oriente vers le calcul numérique. On peut obtenir la relation de Prandtl Meyer
d’'un gaz parfait a partir de la relation (B-64) en annulant tous les coefficients de la
variation du polynébme Cp(T) avec la température sauf le premier. La relation pour un
gaz parfait est donc un cas particulier de la forme générale (B-64) de la fonction de
Prandtl Meyer. Dans cette relation, la température T correspondant au nhombre de Mach
M doit étre déterminée par la résolution de I'équation (B-20) présentée dans le chapitre
1. Pour faire une comparaison entre les cas HT et GP, on rappelle la fonction de

Prandtl-Meyer donnée par la théorie d’'un gaz parfait [1]:

%
[ ’}/+1 [y +1 , 1 B-65
v(M)=| arctg) ——(m °-1) |
| V-1 ry—1 JJ

La fonction de Prandtl-Meyer (B-65) est reliée explicitement avec le nombre Mach,

qui est la variable principale pour le gaz parfait. Contrairement notre modele HT, la
variable principale est la température T de I'équation (B-20), reliant M et T qu’'on ne

peut pas déterminer une expression analytique de son inverse.

B.9 Application dans une tuyere

On peut rencontrer le probleme étudié, par exemple, lors de la conception des
tuyéres supersoniques de propulsion. L’utilisation de la forme de la tuyére
dimensionnée, obtenue sur la base du modéle d’'un gaz parfait donnant un nombre de
Mach Ms supersonique uniforme a la section de sortie pour les applications des
moteurs fusées ou des souffleries, dégrade les performances souhaitées ; surtout si la
température de la chambre de combustion T, est élevée [50]. On rappelle que la forme
de la structure de la tuyere ne change pas, mais le comportement thermodynamique de
I'air change avec la température To. En augmentant la valeur de Ty, on peut avoir des
résultats autres que ceux obtenus pour le modele du gaz parfait. Si on veut conserver la
méme variation du nombre de Mach a travers la tuyére et par conséquent, le méme
nombre de Mach de sortie Ms du modeéle d’un gaz parfait, il faut déterminer pour notre
modele, le rayon de chaque section et en particulier le rayon de la section de sortie qui
va donner la méme variation du nombre de Mach et par conséquent une autre forme de
la tuyére sera obtenue. La relation (B-66) indigue que le nombre de Mach du modele

GP est conservé. En premier lieu, on détermine la température a cette section qui
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présente la solution de I'équation (B-67). Pour déterminer le rapport des sections et par
conséquent le rayon de la section, on utilise la relation (B-68). Le rapport des sections
obtenu par notre modéle est supérieur au rapport des sections du modele GP. La forme
de la tuyére obtenue par le modéle & y constant est alors incluse dans la tuyere

obtenue par notre modele.

M:(HT)=M:(GP) B-66
Ms(HT) = aGle) B-67
a[Ts(HT)]
[ )
As/A*(HT):EXpL | FA(T)dTJZAs/A*(GP) B-68
Ts(HT)

La deuxieme situation consiste a conserver la forme de la tuyére dimensionnée sur
la base du modele du gaz parfait pour les applications aéronautiques (voir la relation
(B-69)). Dans ce cas, cette tuyere va délivrer un nhombre de Mach inférieur a celui
souhaité (voir la relation (B-70)). La correction du nombre de Mach pour le modele a
Haute Température se fait en premier lieu par la détermination de la température Ts
comme solution de I'équation (B-68). Ensuite on détermine le nombre de Mach de sortie
par la relation (B-50). Dans ce cas, les rapports thermodynamiques changent et vont
influer sur les autres parametres de conception comme la force de pression exercée sur
la paroi de la tuyére. La résolution de I'équation (B-68) se fait en combinant la méthode

de dichotomie avec la quadrature de Simpson.

As/ A+«(HT )= As/ A<(GP) B-69

Ms(HT)< M:(GP) B-70
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ANNEXE C

METHODE DES CARACTERISTIQUES

C.1 Hypothése fondamentales

La résolution directe du probléeme de I'écoulement dans les tuyéres supersoniques,
consiste en principe, a résoudre les équations de base décrivant I'écoulement a savoir
'équation de continuité, les équations de la dynamique et de I'énergie. Ce sont des
équations différentielles aux dérivées partielles dont la résolution n’est pas ne connait
pas a priori les conditions aux limites, étant donné que le profil de la tuyere est lui-
méme inconnu et recherché. Il est évident qu’on doit émettre, pour rendre le probléme
plus abordable, certaines hypotheses plus ou moins simplificatrices concernant les
propriétés du gaz s’écoulant dans la tuyére et ensuite sur I'écoulement lui-méme. A ce

titre, on a considéré les hypothéses suivantes [50]:

L’écoulement est considéré comme étant entierement établi et stationnaire (les
dérivées par rapport au temps sont nulles).
— Les forces a distances, telle que, I'effet de la pesanteur et les interactions entre les
particules de fluide sont négligées et les forces extérieures de source électriqgue et
magnétique sont absentes.
— Le gaz utilisé est considéré comme parfait. Cependant, le volume occupé par les
molécules du gaz est supposé nul, ce qui implique que l'effet de la viscosité est négligé.
— Le gaz est considéré comme étant thermiquement parfait. Le seuil de dissociation
des molécules n’est pas encore atteint, c'est-a-dire que nous travaillons avec des
molécules et non pas avec des atomes.
— Le gaz est calorifiquement imparfait, c'est-a-dire que ses propriétés calorifiques telles
que Cp et y sont considérées comme variables dépendant uniquement de la
température lorsque cette derniere croit.
— L’écoulement est entierement isentropique. Cette propriété est expliquée par
I'absence de dissipation causée par la naissance des ondes de choc.
— L’écoulement est idéal, le transfert de chaleur par conduction entre les différentes

particules de gaz est négligé.
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— L’écoulement est irrotationnel. Cette hypothése est vérifiée tant que I'entropie est
invariable.
— Le transfert de chaleur forcé par convection ou rayonnement avec la paroi de la

tuyére est absent.

C.1.1 Equations descriptives de I'écoulement

Pour qu'un écoulement bidimensionnel, stationnaire, adiabatique, non visqueux et
non soumis a des forces extérieures, les équations qui en décrivent le mouvement

relativement a un systéme de coordonnées cartésiennes s’expriment comme suit [7]:

- Equation de conservation de la masse
d d d

P () (pw) =0 C-1

- Equation de conservation de la quantité de mouvement
ou ov 1 0P

U—+v—+——=0 C-2
oXx oy p OX

ou ov 1 0P
U— 4V —t ——=0 C-3
ox oy p oy

- Equation de conservation de I'énergie [13] [14] [15]

vi=2H(T) C-4

- Equation d’état du gaz parfait

P=prT C-5
Apres des transformations mathématiques des équations (C-1), (C-2), (C-3) et (C-5), on
peut obtenir une équation unique pour les composantes du vecteur vitesse de la forme
suivante [7] :

ou ,  ,. 0V [ou ov ] , v

(a’+u’)—+(a’+v’)—-uv|—+—|+5a’+—=0 C-6
ox oy Lax ayJ y

ou ov

ou_ov_, C-7
ox oy

Avec : 6=0 ; le cas plan, 6=1 ;le cas axisymétrique

On obtient ainsi I'équation générale de la dynamique des gaz. Dans cette équation la
vitesse du son est fonction de la température selon I'équation d’énergie (C-4).
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Pour I'écoulement axisymétrique, la symétrie est suivant 'axe x. Cependant, la
direction y dans les équations est alors celle de la direction radiale.
Il existe un potentiel des vitesses ¢ défini par [7]:

op 0
u=— ; u=—

’

X oy

L’équation (C.6) s’exprime alors de la fagon suivante :
oyl | L (20N Nale L0000 o' ade

) 2+|a2—L : +—=0 C-8
L OX Jax L oy Jax OX 0y 0xoy y oy

L’équation (C-8) représente une équation différentielle aux dérivées partielles de
deuxiéme ordre. Elle est non linéaire. Les coefficients des termes de deuxiéme ordre
contiennent les dérivées de premier ordre de la fonction ¢.

L’équation (C-8) est de type hyperbolique, si le discriminant D est supérieur a zéro pour

tout point du domaine d’écoulement :

D=g°-4AC >0 C-9
Avec :
2
(09
A_az_L_J :az_uz
X
dp 0
B:_2_¢_¢:_2 v
ox oy

La condition (C-9) se réduit a :

>1 C-10

Les coordonnées cartésiennes sont généralement mal adaptées a une description de
'écoulement supersonique et les équations présentées précédemment ne peuvent
donc étre utilisées directement. Dans le plan (xoy), il y a certaines directions pour
lesquelles les dérivées des variables de I'écoulement telles que dP/ox, du/ox ... etc sont
indéterminées ou discontinues [7]. Ces directions sont appelées les caractéristiques. Si
'on choisit, de nouvelles coordonnées avec I'une d’entre elles dans la direction des

caractéristiques, le systeme d’équations (C-6) est considérablement simplifié.
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C.1.2 Propriétés des équations hyperboligues

Sans entrer dans les détails de la théorie mathématique des équations
hyperboliques, une équation est de type hyperbolique si une certaine relation est
satisfaite par les coefficients des dérivées du plus grand ordre. Dans notre cas, cette

2

2
u tv
>1.

2
a

condition est la relation

Les équations de cette forme se distinguent par le fait qu’il existe des directions
caractéristiques dans le plan (x,y) le long desquelles la dérivée normale des variables
dépendantes (dans notre cas u et v) peut étre discontinue mais la vitesse elle-méme
doit étre continue. En plus, le long de ces caractéristiques, les variables dépendantes
doivent satisfaire une certaine relation appelée I'équation de compatibilité. Cette

derniere constitue la base de la méthode numérique.

C.2 Equations des caractéristigues

Les équations des caractéristiques sont obtenues dans la premiére étape par la
multiplication des équations (C-6) et (C-7) par des inconnues o1 et 02. Aprés la

sommation on obtient :

oi(a’+ uz)l_a_u+216_u+(a2+vz)6_v_uv|—6_u+6_V—|+5a2+i: 0 C-11
Lax Jax oy Lax 6yJ y

En assumant que les composantes du vecteur vitesse u(X,y) et v(x,y) sont des fonctions

continues. On peut écrire :

C-12

d ) e
2= :étantla pente des courbes caractéristiques.

dx

En faisant correspondre les équations (C-11) et (C-12), il vient :

2201(_2UV)_01 , lzo'l(az_vz)

61(32 - u 2) O 2
A partir des équations précédentes, on obtient un systeme d’équations en o7 et o, par :
jo‘l[(az— u’)A+ 2uv}+ c.=0

los(a®v?) ot =0

C-13
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Pour que le systeme (C-13) possede une solution autre que la triviales, il faudrait que

le déterminant de la matrice formée par les coefficients soit nul. Ce qui donne :
(a®-u’)a’+2uvi+(a’-v*)=0 C-14

L’équation (C-14) donnes deux solutions qui sont :

ﬂi:LEJ = C-15

L’équation (C-15) définit deux courbes dans le plan (x,y) qui sont les caractéristiques.

Elles sont réelles si M>1. Une autre forme de cette équation fait intervenir d’autres

parameétres plus faciles & manipuler tels que le nombre de Mach, la vitessev = \/y%+y?,
I'angle représentant la direction de I'écoulement noté 6 et 'angle de mach .

Lirnae da coucant

M

M -1
Figure C.1. lllustration de la direction de I'écoulement et de I'angle de Mach.

D’aprés la figure C.1,0n a:

u=Vcoséd
u=Vsing
C-16
0 = arctg [ij
u
1
M = -
sin (u)
C-17

JYM Z-1=cotg(u)
Substituons les eéquations (C-16) et (C-17) dans (C-15) et apres quelques
transformations trigopnométriques on aboutit a :

f{j—ﬂ:tgwiﬂ) C-18

Cette équation est illustrée par la figure (C.2) ou les caractéristiques montantes et

descendantes C* et C” sont représentés.



Figure C.2 : Les caractéristiques C et C".

C.3 Relation de compatibilité

N Ligne de courant
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Les lignes ¢ et n sont définies en général comme des lignes courbées et constantes

puisque u, v, 1 et 8 sont des valeurs locales dans le champ de I'écoulement. Ces lignes

ne sont pas connues a priori mais si on introduit les lignes ¢ et n constantes comme

nouvelles coordonnées dans les équations (C-6) et (C-7). Nous obtenons par cette

transformation deux familles de courbes ¢(x,y)=constante et n(x,y)=constante qui

prennent ainsi la fonction d’un nouveau réseau de coordonnées. Cette transformation

se révélera trés utile pour la description d’'un écoulement supersonique lors de la mise

en forme des équations de base.

D’aprés la figure C.1on a:

(u=V cos@

.
Lv:V cosé

Les dérivées partielles deviennent alors :

(ou oV 00 .

‘—:—cose—v—sme

‘6x OX o0X

ou oV 060

\ .

—=——¢0s80 -V —sind

oy ay oy

‘6V ov .

— = —sij +V —
sind +V coséd

| ox oX OX

‘av ov . 06

| — = —sin@ +V —cos @

oy oy oy

C-19

C-20

Par substitution des relations (C-19) et (C-20) dans (C-6) et (C-7), ainsi que

I'équation (C-17) on obtient :
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[ Too ov 1 cotgulov ov. ] sin u sin @
sin g| —sin@ — —cos @ |+ —Cc0S0 ——sinf |coOSu—6 —— =
Lax oy J Vv Lax oy J y
C-21
L 00 1lov ov. ]
—c0s@ +V —sin@ + —| —sind ——sind | =0
{ax oy Lax oy J

On multiple la premiere partie de (C-21) par W, ensuite I'addition avec la deuxiéme

partie et apres des transformations mathématique on obtient le systeme suivant :

(Moo 00 T cotgulav oV 1 sinusineg
—cos (0 - y)+—sm (0—w)|+ gu —cos (0 —u)+—sin(0 — u) 5ﬂ—=0
JL@X J L oy J y
[o6 26 1 cotgulav oV 1 sinusineg
| —cos(6’+y)+—sm 0+ u) lal —cos (@ +u)+—sin(0 + u) +§ﬂ—:0
Hax J L oy J y
A
P"ﬂ n
. / N
P I\ O L% N .

Figure C.3: Relation entre les lignes de Mach et les coordonnées cartésiennes.

On introduit, a cette étape, les coordonnées é(x,y), n(x,y) .D’apres la figure (C.3) le

déplacement PP’ le long de la caractéristique n :

f
ar = ay C-22
on
Suivant (x, y)on a:
of of
Af = —AX+ —AYy C-23
on oy

f : Une fonction arbitraire.
Par identification des équations (C-22) et (C-23), on peut écrire :

of of A of A
CARALAR BINUIREL & C-24

oX 0y Ax 0n AX

A partir de la figure (C-3) on peut écrire les équations suivantes :

(ay

X

=19 (49+,u)
C-25

> >

n 1

|- _ -
[Ax cos (0 + u)
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Remplacons les équations du systeme (C-25) dans I'équation (C-24), puis multiplions
par cos(u+ 6),on obtient alors I'’équation suivante :
of of of

—cos (0 + u)+—sin(0+pu)=— B-26
OX oy on

De méme, en allant de P a P’ suivant la direction ¢ est donnée par :

of of of
—cos(0 — p)+—sin(0 - pu)=— B-27
oX oy on

A la fin on aura le systéme suivant :

(060 cotgu oV 5sin,usin¢9

0¢ V. g y
B-28
|66 cotgu oV 5sinysin0

129,
| on Y on y

Ce résultat est particulierement intéressant, puisque dans I'’équation applicable le
long de la ligne n=constante n’interviennent que les dérivées dans la direction n et vice-
versa. Les lignes a ¢ et n constantes sont les lignes caractéristigues du systeme
d’équations (C-28).

Selon la définition de la fonction de Prandtl- Meyer (v) et d’aprés I'équation (C-18) et

le systéme d’équations (C-28), on aura :

[o(v+0) 5sin,usin9

0¢ y
o(v+@0) 5sinysin9

C-29

| =
lf?n y

- Cas plan

Pour le cas plan (6=0), le systéme d’équations (C.29) se réduit a :
J
|

Le systeme (B.30) simplifié suivant £ et n respectivement :

o(v+0)
o0&
d(v+

=0
C-30

9)

=0
on

jv+0=Q_

C-31
Lv+¢9 =Q
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Ou Q et Q" sont des constantes appelées invariants de Riemann.

- Cas axisymétrique

Pour le cas axisymétrique (6=1), le systeme d’équations (C-30) est devient :

o¢ y

[o(v+0) 5sinysin9

C-32
o(v+@a) 5sinusin9

|
{577 y

Ce résultat est différent de celui du cas plan du fait que I'intégration n’est pas simple,
car la géométrie (y) est prise en compte. Pour la résolution compléte de I'écoulement il

faut ajouter les équations des caractéristiques (C-18).

Une fois le probléme résolu en fonction de v et 6, on peut facilement obtenir les
variations des autres parametres, tel que M, A, les rapports thermodynamiques a partir

des équations appropriées.
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