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Résumé

Dans ce projet, on a fait une étude de comparaison pour discrétiser
le phénoméne de la pénétration d’un corps étranger dans un
turbofan "FOD” ; de ce fait on a commencer par la construction
d’une géométrie composé d’une soufflante avec les OGV "STATOR”
en usant le logiciel SOLIDWORKS, puis on a génére un maillage en
utilisant le code ICEMCFD et finalement on a optimiser le modéle

construit en utilisant le solveur FLUENT.

Abstract:

In this project, one made a comparative study to discretize the
phenomenon of the Foreign object damage in a turbofan” FOD"; of
this fact one has to begin with the construction of a geometry made
up of a fan with the OGV" STATOR" by using software
SOLIDWORKS, then one has generates a mesh by using code
ICEMCFD and finally one has to optimize the model huilt by using
the FLUENT solvor.
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Introduction

Introduction :

Aujourd'hui, 30 collisions avec des oiseaux ou animaux sont enregistrées cn Aleérie
chaque année. A peu prés 15 % d'entre elles sont classées Vsignificatives' ¢'ext-d-dire
gu'elles donnent lieu a des retards de trafic {accélérations-arvéts, atterrissages difficile ,
endoscopie des moteurs & Parrivée) ou & des dommages de ioute nature {radomes et
bords d'attague des ailes enfoncés, antennes arrachées, verridres opacifiées, moteurs
plus ou meins endommagés...).

Des dommages aux aéronefs causés par les impacts d’oiseaux ef de mammiféres colite
trés cher a la compagnie, les colits de réparation et d'immobilisations des avions sont

extrémement élevés,

Actuellement, Ia concepiion de fous les types de furbomachine, fels que des mofeurs
d'avions, des turbines 3 gaz, turbines 3 vapeur , turbines-hydraulique, pompes,
ventilateurs, compresseurs, et turbocompresseurs, est presgue impensable sans CFD
comme partic du cycie de conception.

Daitleurs, pendant que les turbomachines CFD viennent de I'dge, elie est appliquée dans
toute la gamme des écoutements impliqués - non seulement dans le chemin priacipal
d'écoulement, mais ¢galement dans les joints, Jes passages de refroidissement, les
roulements, les utilisations de soufirage, ef une foule d'applications relatives.

En arriére dans les années 70, les terbomachines étaient parmi les applications
industrieiles les plus 16t du CFD. L'importance primaire de 'aérodynamique dans Ia
conception des compresseurs et des turbines s'est assurée que leurs concepteurs étaient
parmi les premiers & saisir sur les possibilités passionnantes offertes par Ia technologie.
{.a technologic puissrute de CFD qui 2 permis le rythme du progrés rapide dans
Pexécution de moteur d'avions est maintenant dans 'utilisation répandue dans e monde
entier des machines d'écoulement,

La technologic flexible et puissante FLUENTE de solutionneur sert de base aux
décisions de conception prises non sealement dans certains des fabricants principaux
momiiaux de turbine A gaz, mais également aux compagnies fournissant des ventilateurs
pour la ventilation domestique et les appareils, des pompes pour les industries de ['eau

de pétrole et. et I'équipement mobile liguide de toutes les formes ef tailles,



Intruduction
Cogecernant mon travail tes obfectifs fixés sunt :
~  Apprendre a stiliser les outils CFD, en premier liew.
»~ Vérifier e potentiel CFD  sur ordinatear pour une  application

furbomachine « scunfflante ».

~ Optimisation de Voutil CFD.
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Chapitre | Généralités sur les FOD

I.1.Introduction :

Le risque d’une collision avec un oiseau ou un mammifére est particuliérement
élevé lorsqu’un aéronef évolue an sol ou vole 3 basse altitude. L’avion est
particuliérement exposé au moment du décollage et en montée comme ce fut le cas a
Calgary. Selon les données provenant de Boeing et du NTSB (National Transportation
Safety Board) américain, 50 pour cent de tous les décollages interrompus a grande
vitesse (décollages interrompus a des vitesses supérieures a 120 km/heure) sont

pravoqués par des impacts d’oiseaux.

Le moteur no 1 de ce B747 de la KLLM a subi une panne non confinée a la suite
d’une collision avec une bernache du Canada lorsqu’il atterrissait 4 I’Aéroport
international de Calgary. Les dispositifs de bord d’attaque ont été également
endommagés

Lorsqu’un aéronef fonctionne a4 sa masse maximale en opérations, alourdi de
plusicurs tonnes de carburant qu’il consommera en vol, il approche la limite de
Penveloppe de performances certifiée. Un impact d’oiseau qui survient au décollage a
peine avant ou A la V1 contraint I’équipage 4 prendre en une fraction de seconde la
décision d’interrompre ou de poursuivre le décollage. Si I’équipage opte pour une
interruption, les freins, les roues et les pneus seront mis a ’épreuve lorsqu’il décide
d’arréter 'aéronef avant d’atteindre Pextrémité de la piste. S’il décide de poursuivre, ce
sont les compétences de I’'équipage qui seront mises a I'épreuve pour engager en vol et
en montée un aéronef dont les moteurs et le fuselage ont subi des dommages encore
indéterminés. Méme en vol, ils manoeuvreront un appareil lourd a des vitesses critiques,
ol la marge de manceuvre peut étre limitée par la présence d’obstructions et la

proximité du terrain.

Du point de vue de la gestion, le risque est extrémement important.
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1.2. Une équation de la force d’impact

Le coft d'un impact de la faune est directement lié 3 la partie de Pacronef
endommagée et a Fimportance des dommages, qui est déterminée par fa force de
{"impact ¢réd par la collision entre Paéronef e {"animal.

B est esseniiel de connalire iz force d'impact i le poientiel des dommages 2
Paeronel pour concevoir et certifier les composants d’aéronef. Cette étude résume la

méthode utilisée pour caleuler les forces d’impact d'oiseauw :

[.2.1. Hypothéses de calenl des forces 4 impact

IF existe un cerfain nombre de facteurs qui influent sur P'impact d’une collision
avec un viseau, notamment :

* Vitesse de "impact,

* Poids de "oiseau,

* Densité de Poiseau,

+» Rigidité de {"oiseau,

» Angle d'impact,

» Forme de la surface d'impact,

* Rigidité de la surface d’impact.

Pour simplifier e caleul, on a posé les hypotheses suivantes :

* La vitesse d’ impact est égale & la vitesse de Vaéronef;

« Langle d’impact est de 90 degrés;

* 1.4 forme de I"oiseau est sphérigue;

= L oiseau est déformé de la moitié de sa taille & Vimpact;

» La surface d’impact de Uadéronef ne se déforme pas;

* La surface d'impact de Paéronef est plate.

1.2.2. Equation mathématique de la force d’impact d’oisean

1.’équation de la force d’impact d’oisean a été caleulée avee Paide M. A. €. Tribble
du Advanced Technelogy Center de Rockwell Collins. L’équation a été élaborée comme
stit :

i. Le transfert d'énergie ou la pression qui résulte d'un impact d'oiseau avee le

corps ¢’ un aéroncf peut étre estimd au moxyen de calculs relativemoent simples.
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En prenant Papproximation la plus simple Poiseau est immobile et "colle" i

Vaéronef aprés la collision la modification de I'énergie cinétique de Poiseau est :

AKE=W = Fd = $mv’

Lorsque W est le travail, F est la force, d est {a distance sur laquelle la force est
appliguée, m est la masse de Poiseau et v est la vélocité de Paéronef.

2. La force que Poiseau a ressentie est ia méme force ressentie par P’avion, ele esi
donnée par :

AKE _ m

F=2bt MV

V‘,
d 2d

On peut facilement estimer la masse de Poiscau, m, et la vitesse de ’aéronef v, Le
principal paramétre est alors la distance d sur laquelie Pimpact est appliqué.

3. Comme premitre approximation, supposons gu’il s’agit de la moitié de Ja
distance parcourue par Paéronef pendant la collision avec Poiseau. Si Uon suppose
également que 'oiseau peut étre représenté par une sphére, le résultat est ¢

~ oy
f:"2r

4. Si 'on suppose que 'oiseau est sphérique, sa taille dépend de sa masse selon Ia

relation

m=Vp= g'r fp
Ot p 1a densité de Poiseau.
-y P 7
5. Combinée aux deux expressions précédentes donne: £ _ &%Ii

Un calcul précis de la force de {'impact sur Paéronef tient compte du poids de
Voiseau, de la vitesse de 'impact, des dimensions et de la configuration de Poiseau, de sa
densité et de Pangle d’impact. Exprimée par une équation, la force de Pimpact sera
proportionnelie a la masse de loiseau et au carré de la vitesse d’impact.

En appliquant des chiffres plausibles, un oiseau de 4 Ib qui frappe un aéronef
naviguant 3 250 km produit une force d’impact de 38 000 Ib environ. A une vitesse de
400 km, ia force augmente a 100 000 1b,

Toutes les parties antéricures de P'aéronef sont expoesées au risque d’une coflision
avee des oiseaux. Le dessous et le train d’atterrissage sont également vulnérables durant

le décollage et ’atterrissage, lorsque 'angle d’inclinaison longitudinale de Paéronef est
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plus élevé. Dans les cas ou Paltitude est mentionnée, prés de 75 pour cent des impacts

d’oiseaux signalés ont lieu 4 moins de 500 pieds.

| Nez 16 Radome

4
Aile 13 Empennage 2
Moteur 13 Queue 1
Fuselage 1 Feux 1
Train d'afterrissage 9 Tube de Pitot 1
Pare-brise 7 Toutes les autres 15

Hélice parties

Tableau 1.1 : Points d’impact

Les doanées les plus récentes présentées au tableau 1.1 indiquent qu’en moyenne,
le nez, les ailes et le moteur sont les points de V’aéronef les plus fréquemment frappés.

1.3. Coiits des dommages causés par les impacts de la faune

Plusieurs paramétres doivent étre pris en compte lors de I’évaluation de 'ampleur
du dommage qui pourrait étre causé a un turbomoteur :

* Taille et poids de ’oiseau

* Vitesse de I'aéronef

» Type de réacteur

* Diamétre de I’entrée d’air

* Réglage de puissance du moteur

» Emplacement exact de I’impact sur Paéronef

Examinons de quelle facon les impacts de la faune affectent les différents

composants de I’aéronef :

L3.1. Turboréacteurs
La plupart des petits oiseaux isolés qui sont frappés par les turboréacteurs sont
déchiquetés par les aubes mobiles du premier étage et traversent Pintérieur du réacteur

sans causer de dommage important. Un seul impact d’un oiseau de taille moyenne et des
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coliisions avec plusieurs oiseaux de petite taille provoquent fréquemment des dommages
au réacteur.

Les ailettes de la soufflante peuvent se plier ou se déformer. Plusieurs ailettes
peuvent se briser sous 'impact plus grave d'un ou plusieurs oiseaux de grande taille.
Les débris ingérés par le réacteur endommageront les étages suivants du moteur en
entrainant parfois une panne moteur ou la destruction totale du réactenr. Dans quelques
cas, il y a eu panne moteur non confinée. Des pidees du moteur éjectées par le capot
moteur peuvent endommager également d’sutres composants des systémes ou de la
structure de ’aéronef..

Deux conclusions s¢ dégagent de Vemploi plus fréquent de turboréacteurs a double
flux et a taux de dilution élevé :

= La surface {rontale accrue du réacteur augmente la possibiité d’impacts
individuels ou multiples avec des volées d’oisesaux.

» L'gir aspiré étant amené jusqu’a 80 % autour du générateur de gaz principal du

réacteur, une partie des débris de Poiseau est souvent rejetée loin du centre du moteur

plus vuinérable.

Figure (1.1} : Dommage non confiné causé au réacteur par Pingestign de canards &
Uaéroport Lunkin, 25 janvier 1999. Jet d’affaires Falcon 10. {01}
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Maigré des améliorations de conception, force est de constater que ces nouveaus
mateurs sont endommagés presgue aussi souvent gue los modéles des premidres
générations.

Les turboréacteurs 4 aujourd hui sont des appareils de précision soigncusenicnt
réglés,

L’ingestion d’un oiseau, si petit soit-il, exige pour le moins une inspection. Un
dommage méme minecur de 13 soufflante du premier étage peut se traduire par des codits
importants (16 000 § US pour une nouvelle aube dans un réacteur CFMS56) de
réparation ou de remplacement des ailettes endommagées. Le coiit de remplacement
d’un réacteur grimpe & plusicurs wmillions de dollars, auquel cas P'aéronef sera hors

service pendant toute une journée au minimum.

1.3.2. Moteurs & pistons, turbopropulscurs ¢t turbomoteurs

Ces moteurs sont généralement moins susceptibles de subir d’importants
demmages résultant des impacts ¢ oiseaux. Les surfaces d'admission sont beaucoup
moins grandes que celles des réacteurs 4 double flux et Phélice ou des pales du rotor
offrent une protection acerue en Aloionant les débris d'pisesu des entrées dair du
moteur.

Normalement, {es impacts de mammiféres sur ces types de moteurs ne provoqueni
aucen dommage direct. Toutefois, les pales endommagées d une bélice peavent avoir dex
cons¢quences catastrophiques. En déséquilibre de charge, le moteur peut étre trés

endommagé et se détacher de ses points d’attache.

1.3.3. Pare-brise

Un impact & hauteur du pare-brise a des conséquences diverses allant de petites
trainées de sang 4 un pare-brise qui vole en éciats. Dans un certain nombre de cas,
lorsque Foiseau péncétre dans Uavion, les vestes et les piéces du pare-brise ont causé des
blessures et parfois méme la mort de membres de 'équipace.

Dans les aéronefs équipés de moteurs A pistons et les hélicoptéres, les pare-brise
sont souvent en Plexigias iéger qui n’est pas certifié pour résister a4 un impact d’oiseau
important. Méme si ces aéronefs tournent § des vitesses inféricures 3 celles d'un avien 3
réqction et la force de Vimpact est réduite, on a enregistré de nombreux cas de bris de

parc-brise. Le¢ pare-brise «"un monomoteur sera moins vuinérable a cause de Ia
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protection offerte par le moteur et ’hélice. Dans le cas des hélicoptéres, la surface trés
importante du pare-brise entraine davantage de risques. En outre, les hélicaptéres
passent une proportion plus grande de leurs heures de vol & de basses altitudes ou les

volées d’oiseaux sont plus fréquentes.

L.3.3. Train d’atterrissage

A premiére vue, le train de I'aéronef semble se compaser de piéces trés résistantes
capables d’absorber d’importantes charges en phase d'atterrissage. Toutefois, un
examen plus attentif montre que le train d’atterrissage principal utilisé sur les avions
d’aujourd’hui comprend de nombreux composants vulnérables tels que conduites
hydrauliques, cibles électriques, soléncides et micro-interrupteurs. Les impacts

d’oiseaux causent rarement des demmages structurels importants au train,

L3.4. Structures de I'aile et de la gueue
Une collision & hauteur du bord d’attaque de I'aile ou d’un camposant de la quene

peut produire une bosse ou un trou du revétement et méme le froissement ou la
déchirure du métal. Si I'oiseau est lourd ou dense et Ia vitesse de I’aéronef suffisamment
élevée, I'animal peut pénétrer dans la structure et endommager les longerons et les
cibles de commande ou les composants hydrauliques. Sur de nombrenx modéies, Ies
ailes incorporent des dispositifs hypersustentateurs, tels que des volets ou des becs de
sécurité soit sur le bord d'attaque soit sur le bord de fuite de I'aile. Ces dispositifs aussi

peuvent étre endommagés sous effet d’un impact d’oisean.

Figure (1.2) : Impact d’un Piper PA-44 avec un urubu neir a 2 000 pieds AGL et 140
nceuds [01]
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L.3.5, Autres composants

Comme le déerit le tablean LY, beaucoup d autres pidees de Uadronef subissent dey
dommages en entrainant des coiits et une durée de réparation variables sous Pefiet
d’impacts dloiscaux et de mammiféres. Parmi dautres composanis, mentioanens les
radomes, fes phares d'atterrissage et les tubes de Pitot, 1a durée de Iz véparation varier
de plusieurs heures a plusieurs jours.

3

1.4. Dommage 3 effet retardé

Parmi les effets les plus nuisibles des impacts d’oiseaux, on compte les dommages
qui ne sont pas détectés immédiatement. On dénombre des cas documentés dans lesquels
les moteurs d’un aéronef {rappés par des oiseaux sont tombés en panse au cours de vois
ultérieurs, maigré les inspections visuelles qui n’ont signalé avcun dommage,

Fréquemment, le dommage n’est pas détecté jusqu’au moment oli on procede a une
inspection périodique ct des essais non destructeurs sont cffectuds sur des picees

dézsassemblées de Paéronef,

1.5, Essais d’impacts d’oiseaux

Au moyen d'cssais d'impacts d’oiseaux, de nouveaux moteurs et cellules font
Pobjet d’impacts d oiseaux simulés et réels.

Les pare-brise et les cefules sont testés & Paide de canons & air comprimé, qui lance
directement les oiscaux contre les composants des cellules A des vitesses nominales. Les
composants sont refiés aux instruments gui mesurent les forces d’impact et la distersion.
Des films & grande viiesse permettent un visionnement au ralentt qui iHustre s
progression des dommages et la trajectoire des aiseaux apreés Pimpaci. La figure (1.3}
meonire des installations typiques d’essais d’unpacts d’oiseaux pour les parebrise.

Les essais moteurs commencent par ies aubes de soufflante soumises aux essais de
charge de choc afin de vérifier I'intégrité structurelie. Les oiseaux euthanasies sont
ensuite envoyés dans les moteurs en marche au moven d’armes a zir comprime
multitube. Les moteurs sont soigneusement surveiilés pendant Pimpaci et pendant une
périede fixe suivant V'impact, en enregistrant les paramétres metenrs comme les
pressions, les températures, les forces accélérométriques et les valeurs de contrainte. Les

essais dTimpact sont également filmés & grande vitesse afin d observer les trajectoires
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des oiseaux et la déformation des pales de moteur, La figure (1.4) montre un exemple

d’équipement d’essai d’impact d’oiseaux.

Figure (1.3) : Installation d’essai des pare-brise et composantes de cellules {01]

Figure (1.4} : instaltation d’essai des impacts d’oiseaux pour les réacteurs j01]

17
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Chapitre I1 La soufflante

I11.1. Description d’une soufflante :

La soufflante du moteur est composée de plusieurs aubes ou ailettes « 36 pour un
CFMS56-5B et 24 pour CFMS56-7B » attachées dans une roue mobile appelée disque-fan
qui est entrainé par la turbine basse pression du turbofan ,elle posséde un seul étage et
elle augmente Ia vitesse de Pair (le débit qui passe par la soufflante est 4 3 9 fois plus
grand que celui qui passe par le moteur chaud pour les avion subsonique,i =4~9).

aartor de rétention

. turhine
L~ - haite prossion

. Curbine
p Tuisse Pression

“ claanbre e
N cortth st ion
COHIpTEssCT
hunire pression

COL DT essellr

Hallﬂi:ulrekﬂ, ' basse pression

e eopyvtight CFA International

Figure (IL.1) : flux d’un turbofan

La forge de précision est le procédé utilisé pour la fabrication d’aubes de
soufflante en alliage de titane. Ces aubes sont obtenues par forgeage a4 chaud de barres
ou de lopins portés 2 environ 1 000 °C sur presses a filer ou machines a forger de 600 a 1
600 tonnes, puis sur presses a vis de 2 300 & 8 000 tonnes (16 000 tonnes maxi). Les
exigences sont telles, aujourd’hui, que les matrices de presse utilisées permettent
d’obtenir des piéces dont la précision aprés frappe atteint quelques millimétres. Le tout
grice 4 des équipements de production en grande série.

11.2. Formule de Ia poussée:

—

Par définition, une masse M de flux animée d'une vitesse V posséde une

quantité de mouvement égale au produit M. V.

Soit P , c'est le vecteur orienté dans le méme sens que V et soit une masse de
fluide M subissant une variation de vitesse, cette masse de fluide subira donc une

variation de quantité de mouvement, AP . telle que:
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AP = M. AV

On montre que Ia variation de cefle quantité de mouvement, pendant Punité de

—

. I — AD/
temps est une i'orceF soit : F=AP / At

En remplace AP par sa valeur on cbtient: F = M' A V/At

M
Le terme ZT représente ta masse de fluide pendant Punité de temps, c'est le
débit masse ou débit massigue.
M , I .
Posons : At =~ M . Nousavens: F = m AV

En toute rigueur, ie théoréme précédent s'énonce ainsi : La variation de I
quantit¢ de mouvement d'une masse de fluide, pendant I'unité de temps, traversant une
surface S fermée ne contenant aucun corps solide est égale a la somme des forees
extérieures appliguées a cette surface. (Test le théoréme que nous allons appliquer pour
expliciter la poussée d'un turboréacteur.

1.3 Formule générale:

Pour simplifier, nous n’avons pas tenu compie de Uaction du débit masse
P ]

carburant, soit J#{ ¢ ©€ deébit, ia poussée due a ce débit a la méme forme gue ccile du
debit d'air J17, . soit mc-(vs — V()) mais pour ce terme, le carburant étant a

bord, sa vitesse initiale est nulle donc sa poussée ost F e - M Vs

Noit {a formuie générale :
F“:lh.(vs‘”va)"'ﬂ&'l’s"“ss(Ps "Po)
F=vs(lfl-; +m‘)“ﬂ't;’vo +SS(PS _Pﬂ)

Avec ms = ma + nm.

oIy



Chapitre 11 La soufflante

Don: F=m5vv5*mu'vo+S5(P5 “PO)

Cette poussée F est appelée poussée nette. Le terme — g 2+ Vo (négatif) est

appelé (trainée de captation); le terme SS(PS _Po) relatif & 1a section de tuvére

(.§;) porte le nom de poussée de culot. L'expression Vs (]ha +mc) est appelée
poussée brute.

-

MM ; : Le débit masse d'air |Kg/sec).
m ¢ + Le débit masse de carburant {Kg/sec.
V « : Vitesse d'éjection [m/sec].

V g - Vitesse d'entree des filets d'air [m/sec].
S< :Section de sortie tuyére {m’].

Ps : Pression i la sortie tuyére {Pa].

P : Pression ambiante [Pa].
F  : poussée nette |Nj.

Trongon {0-1{ : Entrée d'air ou manche a air.
Trongon [1-2} : Compresseur.

Troncon [2-3f : Chambre de Combustion.
Trongen [3-4] : Turbine.

Troncon {4-5} : Canal d'éjection ou tuyire,

0 1 3 4 5

-

Section et parametres associes au turboreacteur simple tlux sec

Simplification:

Uine fuyere est dite adaptée, lorsque la pression totale des filets d'air a la section
de sortie est égale a la pression ambiante (PO = Ps)
Autrement dit, la poussée de culot s'annule:
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FZmS'Vs_ma'p’G

La formule de la poussée démontrée ci-dessus s'applique aux turboréacteurs
simple et sec, dans le paragraphe suivant nous allons, & partir de cette formule, en
déduire celie d'un double flux,

11.4 Poussée d'un moteur double flux:

s, m, —-—-ﬁ--—-——-‘}
Vo —— m, v,

Ce moteur est caractérisé par la présence de deux flux d'air, soit }ne le débit

masse traversant la souffiante (FAN), ce flux est appelé flux externe ov flux froid. et pjy;
débit masse d'air interne ou flux chaud.

A fin de pouvoir déterminer la poussée nette de ce type de moteur, séparons
I'action des deux débits masses.

¢ Le flux froid }ne pénétre dans le FAN i la vitesse V. Soit V¢ vitesse d'éjection
du flux froid; la poussée due au flux a donc pour expression:

F.=t, WVs-V,)

¢ Le flux pénétre dans la partie chaude du moteur 3 Ia vitesse Vy et sort de ia
tuyére animée de la vitesseVs trés supérieure 4 Vs, La poussée due au flux chaud
a donc pour expression ;

Fi‘_“mi'(.Vs_x _Vo)

*  soit m le débit massique carburant; ce dernier contribue a Ia poussée totale

développée par le moteur, la force &, due & son action est:

Fr = mc'VSI

Vs, vitesse d'éjection avec PC,
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Soit au total :

oWV VWV Vimy.

Le terme poussée de culot a été négligé, sur ce type de moteur, celn ¢st trés
legitime compte tenu de son domaine d'utilisation et de la faible erreur que cela
eatraine,

» Taux de dilution :

Par définition, le taux de dilution 2 est fe rapport du débit masse d’air externe
sur le débit masse d’air interne, soit ;

.

A=
mn;

(est une notion importante rattachée au double flux caractérisant bien ve type
de moteur,
7 Poussée spécifique :

Par définitton, c'est la poussée développes par e moteur au débit masse dair ic
traversant soif

Fooo.
F,= . [NKgs'|
m,

» Poussée massigue :

(est le rapport de la poussée rapportée a Ia masse carburant.

F i
F,= . [NKg|
m.

4
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Chapitre §H : ] Description des outils CFD

1il.1. Introduction

Depuis queiques années, Paceroissement de la puissance des grdinateurs a permis de
conduire des calculs tridimensionnels de Pécoulement en turbomachines tout en tenant
compte de Peffet de 2 viscosité i de la turbulence. Ue progrés a fali de ia modélisation
numérigue de 'écoulement ou CFD (Computationsl Fluide Dynamics) un outil de plus
en plus important pour le développement et Voptimisation du dimensionnement des
turbomachines.

Parmi le large éventail des codes de caleul de Pécoulement connus on peut citer:
C3D, Fluent, CFX, Numeca, Star-CD, ete...

Il faut savoir gue les logiciels de conception et de ealeuls assistés par ordinateur sont
trés nombreux sur le marché. Les plus utilisés sont SolidWorks, Nastran, ABAQUS et
Catia. Tous cexs logiciels cffectuent fes mémes taches, c’est a dire qu’ils pénérent des
structurces, ses caractéristiques et celles du probléme ¢tudié¢ (par exemple une table avee
8 pieds de différentes longueurs en lidge et devant soutenir une charge de 2T en son
centre), ensuite ils calculent le devenir de cefte structure (déformations, ruptures,
plastification...) et enfin ils permettent de traiter ces résultats afin d’en sortiv des
données utilisables et exploitables.

La plupart des entreprises utilisent un assortiment de ces logiciels qui sont plus ou
moeins performants dans 'une oun Pautre de ces fAches. par exemple, dessiner avee
SolidWerks ou Catia. caleuler avee ABAQUS et faire du post traitement avee Nastran,
H vous sera donc certainement demandé dans le monde de Pentreprise une maftrise de
plusieurs de ces outils, d’ot Pintérét de commencer avec SelidWorks.

i1. 2. SolidWorks :

C'est up owtil de Conception Assistée par Ordinateur (CAQ} gui permis de
counstraire des géamétrie de pidees et assemblage en 3D.

SolidWorks est divisé en unités fonctionnelles appelées modules, Chague module
contient les outils qui sont propres & une partie de Ia tiche bien déterminée. Figure
(L)

{a) Le module « Pitce »

Le module pidce permet de créer tous les objets géométriques nécessaires 3 notre
probléme, soit en les dessinant dans SolidWorks, soit en les important & un fogiciel de
dessin tiers.

(b) Le module « Assemblage »

Ce module permet d’assembler les différents objets géométriques créés dans un
méme repére de coordonndes global,

{¢} Lo mmodule « mise en plan ».

Ce module permet de créer des fichiers de dessin industriel comprenant fa pidee
dessinée en perspective et avec ces trois vues standard.
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Neuveau document SolidWorks

Line représentation 30 dun simple composant de conception

Une composiion 3D de peces etfou dautres assemblages

Une mise en plan d'étude 2D, généralement une piéce ou un assemblage

Figure (111.1) : les modules du SolidWorks

Pour mieux découvrir SoelidWorks nous allons commencer avec un tutorial d’une
aube de turbine afin de se familiariser avec le logiciel.

Cette aube est destinée a étre encastrée en périphérie de la roue de turbine. La
premiére image montre la partie encastrable : profil en sapin. La seconde image montre
d'autres vues ce profil.

Pour des raisons de propriété industrielle, les cotes réelles ont été légérement
modifiées.

De méme, une échelle 10 a été utilisée dans les valeurs des dimensions. La cotation
est volontairement surabondante pour faciliter la démarche du tracé...

25
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Dans une premiere étape, on réalisera |'aubage a partir de 6 sections, chacune
étant définie par 9 points, fermée par une spline et transformée en surface plane. Le
volume sera ensuite engendré par la fonction de bossage lissé.

Remarque : cet exemple est purement didactique. En effet, dans la réalité le nombre de
points définissant une section est trés supérieur et il existe des conditions de second
ordre (courbure).

De méme le nombre de sections nécessaires & 1a définition de I'aubage est beaucoup plus
important.

. Mise en place des plans de section
Le plan 2 est réservé pour la section 0.
Dans I'arbre de création, sélectionnez Plan2, puis cliquez sur L%

Entrez la valeur 122.5.
Nommez le plan PlanSectl.

Recommencez pour les autres sections:

PlanSect2:valeur190
PlanSect3:valeur320
PlanSect4:valeur442.5
PlanSect5 : valeur 456.5

e (Création des sections
On commence par la section 0,
Dans I'arbre de création, sélectionnez Plan2, puis cliquez S

Cliquezld, * .
Créez les 9 points suivants :
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Pt 1 2 3 4 5 6 7 8 9
X 0 40 104 88 215 =26 -74.5 147 | -74.5
12 -14.5 =25 20 47 33 0 74 34

Cliquez sur’™ . Tracez Ia ligne en respectant I'ordre des points. Vous devez avoir :

¥
*

Cliquez sur ™ . Validez.
L'esquisse actuelle est transformée en surface plane.
Nommez ia : section0

Dans I'arbre de création, sélectionnez PlanScctl, puis cliquez &
Placez la vue de dessus en cliquant ®
Cliquez s, *.
Créez les 9 points suivants :
Pt 1 2 3 4 5 6 7 8 9
X -20 -104 -56.2 0 47 84.5 118 60 30
y 0 -12 -45 -36 0 42.6 104 44 22

Cliquez sur®™ . Tracez la ligne en respectant I'ordre des points. Vous devez aveir :
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e
LT ™.
/‘ff/ .\'\! *
% * ¥ N
S %

Cliquez ™ ., Validez.
L'esquisse actuelle est transformée en surface plane.

De méme pour les PlanSect2, PlanSect3, PlanSect4 et PlanSectS
Créez les 9 de chaque plan :

PlanSect2
Pt ] 2 3 4 5 6 7 8 9
X 0 -100 -52 0 38 78 110 59 30
y 0 -32 -48 -31 0 49 106 49 21
PlanSect3
Pt 1 2 3 4 5 6 7 8 9
X 0 -39 -90 0 28 63 93 63 28
y 0 -26 -58 -26 0 44 111 72 | 28.5
PlanSectd
Pt 1 2 3 4 5 6 7 8 9
X 0 -76 0 19 38.5 60 78 48 24
0 =15 -24 0 K} 69 116 69 31

29
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PlanSect5S
Pt 1 2 3 4 5 6 7 8 9
X 0 -20 =70 =20 17 338 40 20 70.5
y 0 -23 -78 ~-43 0 37 56 24 116
Vous devez avoir :
30
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¢ C(Création du profil d'aube

.
Placez vous en perspective isométrique en cliquant © Cliquez ensuite =
Sélectionnez le point extréme gauche de chaque profil en partant du bas vers le haut

(section 0 ... 5).

Vous obtenez :
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On va maintenant créer le profil en sapin :

Dans I'arbre de création, sélectionnez Pland, puis cliquez $
En vous placant en mode Esquisse, créez le 1/2 profil droit et cotez le.
Le 1/2 profil gauche va étre créé par symétrie d'esquisse.

- créez un axe de construction vertical.
- sélectionnez le 1/2 profil droit par un cadre contenant toutes les entités du profil.

-cliquez i
Vous obtenez :

L | L » w—

i8s¥

o/

-+
»

Ja
LIR

2004

{r
+
v
4

-
+ 9 +
—
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e Création du volume

Cliquez maintenant sur@.
On déborde largement car il faudra couper les extrémités parallélement 2 un autre plan.
Entrez la valeur 360,
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e Conclusion :

Vous avez pu constater que ia fonction spline donne un tracé approximatif.
Il faudrait sans aucun doute approfondir les notions relatives a :

Contour en Mouvement, Champ de Courbure, Points d'inflexion.

De méme, le volume généré par les 6 sections n'est pas trés cohérent.

HL. 3 .ICEM-CFD :

Lien puissant entre la CAQ et Panalyse numérique, Ansys ICEM CFD offre des
interfaces CAQ, des outils géométriques, un générateur de maillages et des outtls de
post-traitement et d’optimisation.

Destiné a 13 mécanique des fluides ou au calcul de structures, ce logiciel permet de
créer des maillages hexaédriques (structurés ou non-structurés), tétraédriques, hybrides
(combinaison de tous types de cellules), des maillages cartésiens, et de spécifier des
conditions aux limites.

HIMLID A £ (Mt
T Fia < 8 [l " © Edit madk C Output

0" oets  — | Sondwyconds | Repar | uwme | Mo pame | ™ 2 A0

X A ]  Paimt © Matusiel € Deniy C Less

Caplunng scree imade

eS0TI L eilie) ot
Funnineg C e emctdid 2owaninicpedg uality 75 screenind ppm screenlX ing
Dt wiiting outpnt

Y. demarrer [ e W zegioamr ..+ fhdwomtondes .. o KEMFGa 2

Figure (111.2) : Interface d’ ICEM-CFD
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a) Point fort de 'offre Ansys ICEM CFD ;

Les interfaces directes CAQ (notamment Catia, CaddsS, VCEM surf, Pro/ E, ldeas,
SolidWorks, Solid Edge...) permettent un transfert géométrique direct et paramétré,

Elle comprend plus de 100 interfaces avec les principaux codes CFD (Ansys,
Abaqus, Fluent, Star-CD, CFX, Flotran...) ou d’autres codes CAE {codes
d’électromagnétisme...), ainsi gue des formats de sorties standard dont CGNS. Ansys
ICEM CFD est un outil de post-traitement puissant et personnalisable, interfacé avec
les principaux codes CFD,

L’environnement programmable 4’ Ansys ICEM CFD permet le développement
d’applications verticales (métiers) telles que Cabin Modeler (Climatisation habitacle),
IC3M (chambres de combustion), UH3D (thermique sous-capot) ou Mesh Prototyper
(maquette virtuelie).

b) Maillage structuré/non structuré ;

Les maillages non structuré se distinguent des autres formes de maillages par
Pabsence de connectivité implicite qui permet de relier les points de discrétisation les
uns aux autres. A I'inverse, un maillage structuré est construit sur la base de deux ou
trois directions d’indices : chaque neeud du maillage posséde unc numérotation muiti-
indice (i, j, k) qui permet de connaitre instantanément la position de ce neeud ainsi que
des differents neuds qui lui sont reliés. Les maillages non structuré font donc appel 2
une structure de données suplimentaires appelé matrice de connectivité, et qui décrit
Pensemble des lizisons existant dans le maillage.

Cette matrice de conpectivité peut étre fondée sur ia description des cellules de
maillage (¢’est-a-dire pour chaque cellule Ia liste des indices des nauds qu’elle contient),
des faces de maillage (avec la liste orientée des neeuds qui forment la faces et les cellules
adjacentes), ou des arétes du maillage (avec pour chaque aréte les indices des denx
neeuds correspondants). En régle générale, la structure adoptée par les outils de
génération de maillages est fondée sur 1a description des cellules du maillage.

Les ontils de génération de maillages non structurés permettent actuellement de
discrétiser des géométries complexe de facon automatigue ators que les génération de
maillages structurés sont soit incapables de {es discrétiser , soit capables mais en
impliquant un coiit élevé en temps et un savoir-faire pointa. L utilisation de maillages
non structurés correspond donc 4 un besoin crucial en conception dans Vindustrie.
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(a: une conduite

W un diffuseur

Figure (111.3) : Exemples de maillages structurés

Figure (I11.4) : Exemples de mailiages non structurés
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¢) Composants du maillage

Les composants sont définis dans un processeur :
Ceil = volume de contréle divisant la géométrie

Le domaine de calcul est défini par un maillage qui représente le fluide et les faces
solides qui inferviennent.
- Face = frontiére d’une cell
- Edge = frontiére d’une face
- Node = point de maillage
- Zone = groupe de noeuds, face et/ou cell

Les conditions limites sont assignées aux faces zones.
Les données des matériaux et les termes sources sont assignés aux cell zones,

nade
cell _{o

center

AT
i

OGe

T edge
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1.4 .FLUENT :

Certainement le leader mondial de 1a mécanique des fluides, Fluent dispose d’une
large palette de solutions de CFD.

Fluent est un solveur qui utilise des maillages non-structurés 2D ou 3D (avec la
méthode des volumes finis). Ces maillages sont: soit des maillages triangulaires
(tétraédriques en 3D), soit des maillages structurés interprétés en format non-structurés
comme des rectangles (hexaédres),pour une simulation de tous les écoulements fluides,
compressibles ou incompressibles, impliquant des phénoménes physiques complexes tels
que la turbulence, le transfert thermique, les réactions chimiques, les écoulements
multiphasiques... et ce sur les géométries complexes industrielles. Ce produit inclut
également un véritable environnement CAO et un mailleur paramétrique de derniére
génération, permettant de mettre en place rapidement les modéles numériques ou de
s’intégrer aux outils de conception déja existants (SolidWorks,Catia, I-deas, Pro/E...)

Le maillage est lu dans fluent comme un nouveau cas et il est possible de
I’améliorer : lissage (grid smoothing) ou permutation des arétes (grid swapping). Pour
débuter une simulation, il faut passer dans chaque menu déroulant de Fluent {en
commencant par la gauche) pour initialiser les différents paramétres de la simulation
{(modéle de turbulence, condition aux limites, etc,).

~

479 triangular shadow Faces, zome 12, binary.
39t shadow face pairs, binary.
479 shadow face palrs, bimary.
16645 nodes, binary.
16645 nede flags, bimarg.
18 “pressure-ialet-stator” vadial-profile points, p,
18 “pressyre-outlet-rotor” radial-prefile points, pil

Ruilding. ..
gria,
materials,
interface,
demains,
mixture
zanes,
interior-3
retor-hub
rotor-inlet-shreud
retor-shroud
rotor-blade
rotor-inlet-hub
pressgire-gutlet-roter
pressure-inlet roter
perindic-11
laterior-1&
stator-hut
stator-blags
stator-shroud
pressure-inlet-stator
pressure-outlet-stator
periodlc-22
fluid-ratar
fluid-stator
shell conductien zenes,
Pone
Reading “E:\Sannee\pfeimersane\Documents Flyeat\tan stagerfinstage.dat . .dat™. ..

Dame.

adapt/ fliles report/
defines grids solve/
display/ parallely surface/
exit plat/ view/

>

- i ngﬁk;anié i 5 ‘— AR

Figure (111.5) : Interface de FLUNT
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115, Notions fondamentaies pour i3 mécanique des fiuides numérigue (CFD} :

La CFD (Computation Fluid Dynamics) est simplement le calcul numérigue
appliqué a la mécanique de fluides. Cela consiste 3 résoudre dans une géométrie donnée
les équations fondamentaies de la mécanique des fluides, que P’on peut éventuellement
coupler aux équations de transfert thermique ou de réaction chimique,

4. Fluides compressibles et incompressibles

Un fluide incompressible est un fluide dont la masse volumique p est constante,
indépendante de la pression P. Un fluide compressible est un fluide pour lequel #l faut
tenir compte des variations de p avec P. Dans la pratique on nomme fluide
incompressible un fluide pour lequel p est indépendante de P et de Ia température 0.

Dans e cas des fluides compressibles, il faut préciser les conditions (P.®)pour
connaitre I'expression de 9. Les gaz sont des fluides compressibles. Dans tout le cours on
s'intéressera uniquement & des liquides qui scront assimilés 4 des fluides incompressibles
ce qul constitue une approximation excellente. 1} est parfois possible sans trop d'erreurs
d’'assimiler les gaz & des fluides incompressibles quand les variations de pression sont
faibles tout au long de 'écoulement.

1.’équation de la continuité est le moyen analytigue Ie plus favorable pour vérifier
qu’un fluide est compressible ou pas ¢

. Coa i
'

b. Viscosité dynamique d'un liguide (nombre de Reynolds)

On considére deux plaques planes et paralléles séparées par une mince couche de
liquide. La plaque inférieure est maintenue au repos et Ia plague supérieure se déplace
d'un mouvement de iransiation uniforme de vitesse u. Les différentes couches de liquide
sont entrainées par le mouvement de ia plaque a des vitesses différentes selon leur
position par rappert a la plaque mobile,

Des forces de resistance au déplacement apparaissent entre les différentes
couches de liguide (analogie avec les frottements des solides): elles sont dues a la
viscosité du liquide. La force de résistance ¥ au glissement des couches dépend de la
nature du liquide ¢t donc de sa viscosité, Ele n'existe que pour un liquide en
mouvement. On donne 'expression du moduie de ceite force s'exergant sur une surface
S parallélement a la vitesse du liguide mais en sens contraire (signe -);

du
F=-u- S —

dz
p est Ia viscosité dynamigue du liguide. Elle s'exprime en Pa.s (kg.m-1.5-1) dans le
systeme S

On utilise parfois la viscosité cinématique qui est définie comme étant le rapport

suivant:
i

i e

5‘!

Le nombre de Revnolds caractérise ['importance des forees de viscosité par
rapport aux forces d’inertie p UD

-
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Plus Re est faible, plus les forees de viscosité sont prépondérantes par rapport
aux forces d'inertie.

Pour les écoulements internes, la valeur de Re~2000 dénote Ia transition entre les
dominations de chague partie,

Pour Re < 2000, les effets de viscosité sont dominants, 'éconlement est aminaire
ef les lignes de conrant sont paralléles pour un éconlement dans un cylindre.

Pour Re > 2008, les effets d'inertie deviennent de plus en plus importants et
I'écoulement passe progressivement dans les domaines turbulents ((lisse)), puis turbulent
{{rugueux)y.

¢. les éguations du mouvement {(¢quations d’Eunler)

En utilisant les deux égusations suivantes :
TS LI équation de continuité

araed g oo = of eéquation de la quantité de mouvement

En utilisant 1a relation exprimant I'accélération « a » selon Euler, et en
introduisant le vecteur tourbillon (7 = lrot U, Péquation d*Euler peut s'éerire sous la
forme suivante :

A ]

BRSNS § BEEETRL SR SEREYOTYs LA
‘f“ a ‘H

d. Fquations de Navier-Stokes

Comme dans l¢ cas du fluide parfait incompressible, 'écriture de 1a conservation
de la masse et de la quantité de mouvement ne {ait intervenir comme inconnues que les
champs de vitesses et de pression au sein du fluide.

L. écriture de Véquation de continuité est inchangée et I'on a encore @

FEERLE (R 5

L'écriture de I'équation de 12 quantité de mouvement sous forme locale devient
quant-d-elle :

it — myvb oo oF - AU

QOu encore, en développant le terme ((accélération)) :

i

AU v L . .
i + arund oot ot i1 ) dopradyo - of 4 AL

Qu bien

A , . : -
o (-—-—- =l graed L ) il o= b - AL

. e ff

Ces deux équations constituent les équations de Navier-Stokes du fluide incompressible
visgueux.
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Oa remarquera que ces équations s'identifient aux équations d'Euler des fluides partaits
en faisant. ;. = 11

e. Résolution et convergence

La méthode de résolution la plus utilisée s’appuie sur Palgorithme SIMPLE ou
sur une de ses variantes (SIMPLER, SIMPLEC, SIMPLEX, PISO). Les équations de
conservation de la matiére et de la quantité de mouvement sont résolues de fagon
itérative. L algorithme démarre de valeurs supposées des vitesses et de la pression, pais
les utilise dans les équations de conservation de la quantité de mouvement pour arriver i
une nouvelle estimation des vitesses, Mais les vitesses calculées ne vérifient pas
forcément Péquation de conservation de la matiére. L’erreur obtenue permet de
réévaluer les valeurs de Ia pression, avant de démarver une nouvelle itération. Pour
assurer une bonne convergence, il est souvent utile de sous- relaxer les nouveles valeurs
des vitesses et des pressions caicuiées 2 chaque itération.

Une autre approche, développée initinlement pour résoudre des problémes
présentant de forts effets de rotation, esi le selvenr couplé. Dans ce cas, les équations gqui
permettent ¢'estimer les vitesses et la pression sont résolues simultanément. Cetic
méthode évite de devoir sous-relaxer les équations aussi fortement que daas le cas des
méthodes non couplées, car les vitesses satisfont automatiquement Péquation de
conservation de la matiére. De plus, les termes comme Ia force de Coriolis, dans les
simulations en repére tournant, ou 1a force de trainée, dans les simulations bhiphasiques,
sont résolus exactement. Cet algorithme présente une trés grande stabilité ¢t permet de
converger en un nombre d’itérations limité, Il est par eontre }égérement plus cofitenx en
terme ¢ utilisation de mémaoire. Cette approche n’est & ce jour proposée que dans ies
logiciels de ANSYS CFX.

Cette étape, gui £tait trés difficile il y a dix ans, devient donc de plus en plus
facile. En cas de difficultés, une honne stratégie est de commencer avee un modeéle facile.
Par exemple, la vitesse de fluide 4 Pentrée peut étre réduite, et la simuiation peut étre
faite en supposant un régime laminaire. C'est une approche trés efficace pour deétecter
ies zones de mauvais maillage ou les erreurs de construction du modeéle, De la méme
facon, pour les simulations de systémes diphasiques, il est préférable de commencer par
stmuler le systéme monophasique, puis d’ajouter la deuxitme phase aprés avoir obtenu
une premiére convergence.

L’utilisateur peut intervenir dans le processus de convergence en changcant les
factenrs de relaxation ou ke pas de temps. Une valeur inférieure & un du facteur de
relaxation permet de ralentir 'évolution de ia valeur des variables d’une itération a
Iautre. Le pas de temps intervient comme un ouiil de convergence : les équations éeriies
pour un régime transitoire sont utilisées pour atteindre le régime stationnaire. Ces
paramétres ne doivent pas pour autant prendre des valeurs trop faibles car la solution
risque alors d’étre « gelée » et la convergence ne sera jamais atteinte.

A Ia fin de la simulation, il faut s’assurer que les résidus locaux sont trés faibles
et que les bilans globaux de masse, d’enthalpie, de quantit¢ de mouvement, etc., sont
corrects. If convient alors d’examiuer les résultats plus localement du point de vue de la
physique. La température maximale est-elle réaliste 7 Le profil de vitesse du fluide en
sortie est-il acceptable ? Cette phase de critique des résultats est le domame de
Pingenieur de procedes, du physicien ou du chimiste.
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f. Représentation de Iz physique du systéme

De¢ nombreux modeles physiques sont nécessaires pour tenir compte de la
complexité¢ des phénoménes. Parmi les modéles les plus usités, on distingue en particulier
ley modéles de turbulence et ceux qui permettent de prendre en compte le caraetére
diphasique des écoulements.

Afin de prendre en compie ia turbulence, chaque variable est décomposée en
denx termes, un terme moyen et un terme fiuctuant. Par exemple, une composanie de la
vitesse, {a pression et fa température s’écrivent 3 un instant donné sous la forme
suivante (décomposition des variables en composantes moyenne ef fluctnante) :

U=U+UP=P+P,T=T+T

(Test le domaine le plus évolutif des codes de calcul, et nous décrirons ici les
modeles les plus utiles a Pingénieur de procédés.

¢ Modéies de « longueur de mélange »ou modéles 4 zéro équation

Dans cette catépgorie de modéles, on utilise une analogie entre le transport diffusif
et le transport turbulent ,ce genre de modéle est tres utilisé pour ley simulations des
écoutements autenr d'une aile d’avien, car la physique des écounlements est alors trés
bien connue.

Ces modéles ont Pavantape d’étre trés simples & utiliser et pew coliteux
numériquement. Leur utilité est pourtant trés fimitée dans le eas de géométries
complexes. De plus, ils ne prennent pas en compte le transport de {a turbalence.

¢ Modéle k¢

Pour éviter les problémes du modéle de « longueur de mélange », on peut refenir
'idée d’une viscosité turbulentece modeéle est basé sur les deux £quations de
conservation de I'énergie cinétigue turbulente k et du taux de dissipation de Uénergie
cinétique ¢,

Le modéle k- £ est adapté aux écoulements o Ia turbulence est bien développee,
¢’est-d-dire ol le nombre de Reynolds est élevé. On Putilise avec une fonction de parois
qui permet de faire Phypothése que, dans Ia zone proche des parois, le profil des vitesses
peut étre modélisé par une loi logarithmigue.

* Modele ko

Ce modele résout les équations relatives a k et 3 1a fréquence de turbulence . H
fonctionne jusqu’i la paroi et il est meilleur que le modéle k— ¢ dans cette zone. Mais,
dans les zones loin des parois, sa sensibilité extréme & la valeur de la turbulence dans
I’écoulement n’est pas physigue. Le plus souvent, on uftilise une combingison des
modéles k- € et k— o, avec une fonction qui permute entre le modéle k— ¢ proche des
parois et le modéle k- o loin des parois. Ce modéle, dit souvent le modéle k- o baseline,
est trés efficace pour Ia simulation du transfert de chaleur si e maillage est assez fin
proche de ia paroi.

e
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Chapitre IV : Cas test de vérification

IV. Cas test de vérification (Eckardt Centrifugal Compressor-compresseur
centrifuge d’Eckardt) :

L’étude réalisée par Eckardt]l et L'une des plus ordinairement utilisés pour la
validation des compresseurs, Le compresseur se compose d'une roue centrifuge
radialement, se terminant avec 20 aubes figure (IV.1) et figure (IV.2).

L'intérieur et Tl'extérieur d'admission ont les diamétres 99 et 280 mm,

respectivement, tandis que la roue pointe diamétre 400 mm.

Figsure (IV.1) aube en 3D

Figure (IV.2) compresseur centrifuger en 3D
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La géométrie ot le maillage sont générés en utilisant GAMBIT. Un supposant que 18
degr¢ de rotation péricdique comme conditions, une seule lame « aube » de passage a été
maodélisée.

Cette analyse 3D montre la capacité de FLUENT a simuler les caractéristiques de

’écoulement typique des applications en turbomachines.

IV.1. Conditions auy limites :

2 1
| i
f 3
i Fones |
! i
|
=‘ %
name type |
|
fluid fluid
i
inlet pressure-inlet !
; outiet pressure-outlet ?
peripdigue periogdic
wall wall
| L . i
default-interior interior :
i H

Les tableaux (IV.1) et {IV.2) donne les condition aux limites a entrée et a Ia sortie
"écoulement au-dessus ef en dessous de P’aube est soumis a ia condition de périedicité.
La pression statique a Pentrée est de 101325 (atm) et a la sortie de 83438.78 (atm)

alors que la température a Ia sortie est de 300 °k telles qu’indiqué aux tableaux.

Figure (1V.31 : Schéma de écoulement
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Pression statiquc i H01325 (atin)
Composante de la direction de | i
Vécoulement selon x -
Composante de la direction de (]
Pécoulement selen y
Composante de la direction de 0
t'écoulement selon z
Tableaux (IV.1) : CAL a Pentréc
Pression statique relative a une | 83438.78 {atm) |
pression de referance
Température fotale 300 k
Composante de la direction de i
Pécoulement selon x
Composante de ia direction de 0
Pécoulement selon y
Campaosante de la divection de ! 0
I’écouiement selon z ! i

Le tableau (1V.3) donae les propriétés du fluide etilisé pour Ia simulation :

Tableaux (IV.2} : CAL a la sortic

Vitesse de rotation

1466.0772 RPM

Densité, p

Lei des gaz parfait

Yiscosité, p

17815

b .t bl 0 P ik A - b i,

Le nombre de Mach & Pentrée ost approximation 9.18 ce qui indigue que

Tableau (1V.3} : propriété du fuide

Pécoulement est subsonique.

Le maillage utilisé dans le code de calenle FLUENT se compose de 250 808 celluies

quadrilatéral pour une auhe, ¢-a-d ; 5 B00 008 pour le compresseur telle qu'i est

it

mountrée sur la figure (IV.3).

ﬁt} Y] lb(ﬁozh

T

o
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portion du maillage
de la sortie

Grig

FLUENT 6.3 (34, dpas imp, riel

Figure (1V.4) : maillage d’une aube utilisé par FLUENT

Grid

FLUENT 6.3 (3d, gbns imp, riej

Figure (IV.5) : maillage du compresseur utilisé par FLUENT
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Des paramétres de résolution par défaut ont été employés dans les calculs.

L’écoulement a été initialisé avec les conditions a ’entrée. Les équations d’Euler et

de Navier-Stokes ont été employées pour résoudre ce probléme.

1V.2. Résuitats :

1l s’agie de présenter : I'histoire de convergence, le contours de Ia pression statique,

du nombre de Mach et le ceefficient de pression :

Res=idpals
——continuily
——x-velocity

-velocity
—1-velocity
'?"3"'?7

| _epsilon . |

1e-82 7

1=-13 ]

1e-14

1e-15

+r— YT

4508 S000 SS80 G0N GSAQ 7009 TS50E 6098 #5080 10 9510

[terations

Scaled Resiguals

FLUENT 6.3 139, gbns imp, riel

Figure (IV.6) : Résiduels (Navier-Stokes

~ Pour le cas test ta convergence est réalisée approximativement aprés la 9400 ieme
/_itération avec une méthode de résolution implicite.
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Les contours de la pression statique sont montrés sur la figure (IV.7).

1.840-010
W . 78ar08
" 1.730+00
1.67arll
1820+ 8
1.56er0 1
15807810
1.45cr81)

- 1L.Y¥9r01
| 1.34c-00

! 1.28e-80

1.220-00
1.170-0 0
l.11erB b
1.06e-0 0
1.00e<810
. 4aae-l)

i 8.88c-11
8.320-11
T.78e-01 u

7.20c-01

Contowrs of Static Pressure (ain]
FLUENT 6.3 (34, aons inp, riel

Figure (IV.7) : Contours de la pression statique

Les contours du nombre de mach sont présentés sur la figure (IV.8) :

144000
M 3.350-11

3.85%a-01
8.35e-01
T.840-91
7.340-81
B884e-01
G.Ho-01
£830-01
5.33-81
4.833-01
43301
T 3.82e-01

332561

2482001

232s-01

1.81e-#1
1.310-81
8702
3.050-82

Contours of Mach Humber

FLUENT €.3 (34, dbng imp, riel

Figure (IV.8) : Contours du nombre de Mach
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as (osi de verication

A la fin un rapport bien détaille peut &tre délivré par FLUENT pour les forces de

poussé ot de portances gableau {1V.6}.

[ Force de portance

T I87.20577 N

Force de poussée

39117399 N

P YO PN S

V.3 Conclusion :

Apres Pétude de ce eas test o peut constater gue le code FLUENT est trés puissant

pour la simulations des turbomachines.

De plus an peut méme faire plusieurs études 3 la fois et avee des conditions auy

limites différentes pour extraire te domaine et les limites de fonctionnement du mudele

paur des cas déverse
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Chapitre V {as étudié

V.1. Construction de la géométrie :

La construction de la géométrie était faite par un logiciel de la CAO
« SOLIDWORKS » qu'est bien détaillé dans le chapitre HIl, lors de Ia création on a
vraiment essaie de rapprocher vers une géométrie aérodynamique acceptable ; pour que
les résultats par la suite seront logique, c’est a dire respecter le degré de vrillage et de

calage de aube, le jeux cartére-soufflante, I’espace entre le fan et son stator...etc.

Les figures {(V.1) et (V.2) montre explicitement la semblance aérodynamique entre la
soufflante congus par SOLIDWORKS et une soufflante réelle « CFM 56-5B3»

Figure (V.1) : photo réelle d’une soufflante
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Figure (V.2) : photo du modéle aprés construction

V.1.1. L’aube de la soufflante :

On saisit les cordonne des points établissant le profile de I’'aube du fan (annexe V.1)

dans un fichier solidworks pour aveir ’esquisse suivante :
X R R
« " Rl
R

4
Figure (V.3}) : point formant le profil d’aube fan
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Puis en usant la fonction spline ~ qui donne une courbe dirigé égal au nombre de
point sélectionnée et en sélectionnant les points de I’esquisse ci-dessus pour avoir la

forme du profil suivant :

Figure (V.4) : profil d’aube fan

Pour créer I'angle du calage, on déplace le profile pour pouvoir le faire pivoter
autour de 'origine tel qu’il montrée dans la figure (V.5) dans le fins de satisfaire les

conditions aux limites par la suite.

4

Y

//

t
|

1
8
A

\

Figure (V.5) : profile d’aube fan avec incidence
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Le principe du vrillage est le méme que celui du calage seulement dans le vrillage il
faut créer plusieurs plans de référence et dans chaque un créant une esquisse
comprenant le méme profil dont on augmente son angle d’incidence et sa taille.

Avec la commande bossage lissé mk%, on joint les esquisse de chaque plan pour

avoir un vrillage figure (V.6).

_ Plan_aube3
< Plon_oube?2

Plan_aubel

Figure (V.6) : aube d’une soufilante en 3D

En utilisant la commande répartition circulaire €p on peut créer plusieurs aubes
similaires autours d'un axe bien déterminé « pour notre cas c'est le centre de rotatioa de

i*arbre » figure (V.7).
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Figure (V.7) : Ia répartition des aubes

Pour le reste de la soufflante « arbre de rotation, spircone et le disque fan » les
commandes standards de solidworks « ajout/enlévement de la matiére » permet bien de

le construire figure (V.8).

Figure (V.8) : le reste du bloc fan

Et & Ia fin on conserve le méme modéle concus précédemment et on réalise un
enlévement de la matiére sur une aube pour avoir une autre souffiante mais avec aube

cassée, figure (V.9).
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Figure (V.9) : soufflante avec aube cassée

V.1.2. L’aube du stator :

Les mémes procédures sont utilisées pour construire la forme de I’'aube du stator
dans SOLIDWORKS.

La forme du profil de 'aube et sa forme tridimensionnelle est montrée dans les
figures (V.10) et (V.11)

La figure {(V.12) représente le bloc stator aprés construction.

Dans les annexes V.1 et V.2 on treuve les cordonné des profils du rotor et stator.

Figure (V.10) : profil d’aube stator avec incidence
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|
Figure (V.11) : profil d’aube stator en 3D
Figure {V.12) : carter et stator en 3D
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V.1.3. L’assemblage final du modéle :

C’est la derniére étape dans la C.A.O dont on s’intéresse a assembler les deux partie
« soufflante et stator » pour concevoir le modeéle voulus figure (V.13).
Apres réalisation de cet assemblage, on doit exporter l1a géométrie vers un format

appelé 1GS pour la génération du maillage par la suite.

Figure (V.13) : modéle final concus par SOLIDWORKS

En peut également faire un maillage de volume dans solidworks pour simuler le
mouvement statique ¢t dynamique ainsi la distribution des contraintes élastique de la
soufflante par un assistant d’analyse appelé COSMOS Xpress.

Les figures (V.14) et (V.15) représentent respectivement Ia soufflante et le stator en

perspective avec ces trois vues standard.
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V.2. Génération du maillage dans ICEM-CFD :

Cest la partie la plus complexe dans cette étude, c’est 1a ol on a un travail colossal a
faire « nettoyer la géométrie, deviser le modéle en plusieurs familles, générer le
maillage...etc ».

Pour faciliter la tache de calcule dans fluent, ICEM permet de deviser le modéle en

plusieurs familles de surfaces, courbes et point ; Fig (V.16).

%5”5“2;‘i—-‘--::m_-.....__-:._".-\;_-‘ : L ) . 7 : o : i ﬁs.’J L;]
; v G C Edd ek © Qugpa ! - x
—JJ Save :J Save s —JI Cinae —JI Ot ] [v — [ ng »F'_g- !'.i

. o
oo gos i | Ewpotgre —i| urgs | Pret ] e &

_JI S onptang _l] Annotatrns Jl-pon-d'u —-'J DON pact _J! M!Mi

ZAR Curves

14 prescnhed poms

T dkef1 3l pudnte,
{221 fanuhe

7. demarrer

Figure (V.16) : création des familles dans ICEM

Avant de générer un maillage tétra interne, il est primordial de fermer la géométrie
par des surfaces bien déterminé, or pour le modéle étudié il faut fermer I'entrée et la
sortie d’air.

Le probléme majeur du maiilage pour les turbomachine est au niveau des aubes
parce gu’elles possédent des profils minces ; dans ICEM il y a une commande spécial
pour ce type de probleme appelé Thin_cuts, la figure (V.17) montre explicitement la

différance entre un maillage avec et sans utilisation de la commaade thin cuts.
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(a) avec thin cuts (b) sans thin cuts

Figure (V.17) : perfectionnement du maillage dans ICEM

Les figures (V.18), (V.19} et (V.20) montrent le maillage de différentes parties de la
géométrie,

La derniére étape dans cette partie est d’exporter le maillage sous un format ».cas

pour le calcule dans fluent.

Figure (V.18)

maillage de 'entré

et de 1a sortie d’air
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Figure (V.20) : maillage du bloc rotor
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De plus, pour le calcul quasi stationnaire ICEM-CFD posséde des outils qui
peuvent s’en charger de la rotation et la translation des objets (les étapes de la rotation
du block fan est détaillé dans ’annexe V.3) ; pour notre cas la soufflante doit faire une

rotation de 5° figure (V. 21)

m \fa- A ;un-’-h“m.u.w»ﬁr" :
* Fia 6 Goo r r g r
F‘u Geometiy Mashing Edt mash Dutput Help '0:‘-1'

li Famibios (/222
1

: T Mapeial C Dusnity T Leog Megr | Pent JE e o
!!CE“E:D#]‘ —‘°_| I '

DDM 1ok —dl!ﬂ.ﬂ.’u’l‘l’ Ropes | Utibins i | Mesh poema i | £2.0AD View I

o enliles

Y. démarrer €

Figure (V.21) : rotation du bloc rotor dans ICEM
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V.3. Résultats par FLUENT :

Afin de réabiser les deux géométries « modele sain ¢-a-d : oas test, of un autve avec
aube casseé, ie : cas 2 étudié », on s'intéresse alors i faire une étude de comparaisoen entre
ces derniers pour iltustrer Ueffet d’un FOD dans un turbofan.

Ce probléme est résolu, en utilisant les &quations d'Euler. ce qui a permet de fournir

une estimation optimale pour les pertes de pression et de pousséc...ete.

V.3.1. Définition du cas test :

Le cas test est représenté par le modéle sain avee un nombre d'iération proche de
1200 itération pour un temps de calcule de 7h, 35mn, Os: la figure (V, 22) qui
represeate les résidus moutre clairement que la cenvergence commence bien avant 1200

itération, sculement on a augmenter le nombre d’itération pour ia certitude,

V.3.2. Définition du cas étudié :

Pour ce cas, le nombre d’itération est plus élevé et vaut 1700 itérations avee up iemps
de calcule estimé de neuve heurs « 9 h » eaverrons ; la figure (V, 23) qui représente les
résidus montre que la convergence n'est réalisé qua partir de fa mille six centidme
itération, du a I'inhomogénéité du modéle & une part et de 1s tailic dv maillage.

De plus pour les inputs du solver sont indiqué par les conditions aux limites,

V.3.3. Condition aux limites :

Cette étape est la plus intéressante car on ost obligé de savoir le type de condition qui
convient 8 chague zone.
{t existe plusicurs types de conditions aux limites dans fluent @ pour notre cas on a

utiliser que cing sont respectivement fes suivantes :

~ Condition *pressure inlet’ : définif fa pression total, la température total et a
pression relative sont donnée a 'entrée du domaine,

~ Condition ‘pressure outlet’ : identigue a celle de pressur inlet sauf qu’etle est
faite pour Ia sortic du domaine.

» Condition *interior” : pour spécifier le domaine de calcule interne,

» Condition *‘fluid’ : pour designer le point live da maillage.

~ Condition *wall” ; conditivn de la parois solide,
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Fegure(V.24) : conditions aux limites du block stator

Fegure(V.25) : conditions aux limites du block fan
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0nne

f)
(i
(HI)
{1v)
(V)
(V1)

(V1)
(VI
{x)
(X)

Numéro dela |

Nom
Outlet
Carter

Disque_stat
Stat (1_16)
Inlet
Spircone
Arbre
Fan (1 _16)
Disque_fan

interior

Type

Pressure outlet
Wail
Wail
Wall

Pressure inlet
Wall
Wall
Wall
Wil

Interior

Tableau {V.1) : définition des condition aux limite de Ia séométrie

Pour fes familles fan et stat, dans le tableau sont suivie d’un crochet (1-16) c-a-d que

pour chague famille it ¥ a 16 éléments qui représente les aubes de chaque une,

La condition Wall n'est pas Ia méme pour toutes les famille, car e fan est pris

comme parois mebile et le reste comme parois fixe.

1.es détails de ces conditions sont dans I'annexe (V.4)
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Figure (V.22) : residus du cas test
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Figure (V.23) : residus du modéle etudié
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Remarque :

Le cas test converge rapidement par rapport le modéle avec aube cassée, en revanche
les résidus de la figure (V.23) converge mieux du au critére de la convergence qu’est

déclaré par défaut « 0.001 » dans le cas test.

* Residual Monitors g]

Options Storage Plotting

¥ Print lterations 1000  ~ Window g 4|

v Plot - T
Normalization Herations 1 020 :

" Normalize ¥ Scale  Axes.. | Curves...'

v ad eans

Convergence Criterion

;absdlute v

Resldual Monitor Convergencs

lcontinuity v

x-velocity v v

ly-velocity v v

§[E?i'6$'ih'é'i ty v & '0.0001
lenergy  © > 0.0001

_OK ! Plot | Renarm| Cancel | Help |

C’est 1a facon qu’on peut faire pour avoir des résultats plus précis vis-3-vis le

changement de la géométrie « I’aube cassée ».

De plus on peut comparer la pression statique entre les deux modéeles, Idem pour les

autres paramétres physiques « forces de poussée, vitesse, températures,...etc ».
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V.3.4. L.a pression :

1.02e+05
1.02e+05
1.02e+D5
1.0iesb8
l.iletfis
F.Ble+ds
1.i0erD5
9.98ex04

3.88e+D4
9.84e+04
9.80e+04
g.77erDd
9.73e+04
9.78er[4
9.65e+04
9.63e+D4
9.59¢+ 04 /L
9.55e+04, ,

9.52e04

Contours of Static Pressure (pascal)

FLUENT 6.3 (3g. dbns exp, lam)

Figure {V.26) : contours de la pression statique autour de I’entré et la sortie
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1.81e+05
1.01erD5
1.00e105
1.00es0%
9.95e (14
9.531erB4
3.86e014
3.82e+04
Q77er(4
. 9.73ex[4
| 9.58ev04
¥ 9. 64evD4

9.5%e+04
3.55e104
3.50er04
9.45¢+04
9. 4lerld
3.36e+04

9.32e4
9.27erD4 X
9.23eD4

3F

. 3:? 3

Contours of Static Pressure {pascal}

FLUENT 6,3 (34, dbns exp. lam}

Figure {(V.27) : contours de la pression statigue sutour du carter du cas test

3.96e+04

P 9.33e+04 N
3.8%9+04
9.8heD4
3.83e+04
3.79a+D4
9.76eD4
9,73e04
9.69e+04
2.66¢e704
9.63e+04
3.59+D4
9.50e+04
9.52e+04
2.49e+D4
9.46e+04
Q424
9.39e+04
3.36e04 L
9.32e04 X

9.29e+04 7

g,

Contours of Static Pressore (pascal)

FLUENT 6.3 (39, dbns exp, lam}

Figure (V.28) : contours de la pression statique autour du carter_du modéle etudié
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1.02e+05
1.02e+D5
1.01e+p5
1.01erd5
1.01etD%
1.00e+D5
3,98e+04
. 9.95e104
2.92e+04
3.88e+D4
9.8%e1D4

C 97504
S.71erDd
9.68e+04
3.65e 104
9.61e+04
9.58e1D4
§.55e+04 X

3.51erl4

Contours of Statie Pressure (pascal)

FLUENT 6.3 (34, cons exp, lam)

Figure (V.29) : contours de Ia pression statique autour de Ia soufflante du cas test

9.9De+D4
3.88e+04
9.86er04
9.84-+D4
S.81erl4
9.7%erN¢
9.77erld
9.75e+04
9.72erl4
9.70erD4
3.68e+04
Q.55e+D4
9.63e+04
3.61erl4
9.59¢ 04
9.50er04
9.54e704
3.52e+04
9.492+04
9. 47n+D4 X

9451114

Contours of Static Pressure (pascal)

FLUENT 6.3 (3d, gbns exp, lam)

Figure (V.30) : contours de la pression statique autour de la soufflante du modéle etudié
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1.82¢ 05
g 1.02e 05
BN 3138 13

LEe~is
1.0leE5
1.Hev8s
9,5%c B4
. 9.96e T4
9.92e 04
SR 9.8%ri4
k 3.88e704
3,82n-04
9.79c-04
97504
9.72e5+84
9.88s -4
. 965erl
are 3.61erh4

B 953024 A
9-5‘6'0‘ é‘z ——,
351014

Contours of Static Pressure {pascal)

FLUENT 6.3 {30, gbns exp, Jam)

Figure (V.31) : contours de la pression statigue autour de deux aubes de la sonfflante

Remarque :
On vois clairement que la répartition de la pression autours de ’entre d’aire et la

sortie est physiquement trés logique car la vitesse est plus grande a la sortie par rapport
a entrée d’un compresseur Fig (V.26).

Pour le carter dans le modéle sain la répartition est parfaite vis-a-vis le principe du
comportement de la pression dans les turbemachines, or la distribution de la pression
dans le modéle avec aube cassée est perturbé a cause de la désorientation de
I’écoulement a travers la soufflante endommagée Fig(V.27) et Fig(V.28).

Méme remarque concernant le fan pour les deux cas « sain et brisée », seulement gue
certaines aubes subissent des pressions énormes sur leur extrados du a 'inhomogénéité
de la géométrie par conséquence Pécoulement n’est plus laminaire aprés le choc ; Fig
(V.29) et Fig (V.30).

Le principe aérodynamique est bien respecté vis-a-vis la répartition de Ia pression

sur I’aube « surpression sur ’extrados et dépression sur I’intrados » ; Fig (V.31).
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V.3.5. La vitesse :

6.61erDl
l 6.28e+01
5.9%exD1

5.62e+D]
5.29e+0i
4.96¢+D1 N
4.63e+01 et
4.30e+01 )
3.97e+01 ES
3.84e+01 -
3.31evf] )
| 2.98e-01 DY
! 2.85e+D] 3 .
2.33e+01 o ‘
2.0Bex01 -
[.67e+t
1.34e+D!} -
1.01esfl

3.50e 00
2.10e-01%

6.79e+ 00 A

velocity vectors Colored By velocity Magnitude (m/s)

FLUENT 6.3 (3d, gbns exp, lam;

Figure (V.32) : contours de la vitesse autour de ’entré et la sortie
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E.61e+01]
6.28¢t0]
£.9Ge+l1
" 8,830 -
5.31ex01 ’ vr f i Sem T
4.98e+01 B T T
4.8Ge+D}
~ 4.33erDt
4.01e+D)
3.68e+01
3.35e+ll
3.03e+p) .
e o beDl - ‘
2.38e+D) EL
2.05e+0)
1.73e+D1
1.40e+D}
1.0BerD]
7.51e0D l_
4.26e+DD X

1.00e-68

Velocity Yectors Colored By velocity Magnitude (m/s) .
FLUENT 6.3 (34. dbns exp. lam)

Figure (V.33) : contours de ls vitesse autour de la soufflante du cas test

B.94e+D}
8.49e+0]
" 8.05e*D]
7.6DevD)
{.}15e01
B.71e+Di
B.26e+D!
£.8letDll
8.37e+ll
4,92e+01
447101
4,03}
3.58e+0!
3.13e+01
2.68eD1
2.24e(l}
1.78e+D1
1.34e~01
8.97¢+00 L
4.51e B X

3.85e-02

velocity Yectors Colored By velocity Magnituge (m/s)

FLUENT B.3 {340, dbns exp, lam}

Figure (V.34) : contours de 1a vitesse autour de la soufflante du modéle etudié
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6.61e+0}
¥ 6.28e+D1

5.96e+]]
5.63e+01
£.31etDl
4.98e+D1
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4.33e+D}
£.01e+D}
3.68er01
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-
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Figure (V.35) : contours de la vitesse autour de deux aubes de la soufflante

8.94e+D1
8.49e1+])
8.05exD1
7.6Derh
7.15exp1
B.71ethi
B.26e+)
£.81erDl
£.37erl]
4.92e+0)
4. 47e+0}
4.03e-01
3.58e+01
3.153e101
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8.97e+DD
4.51e+DD
3.85e-02

velocity Yectors Coloredg By velocity Magnitude (m/g)

FLUENT 6.3 (324, dbns exp, lam)

Figure (V.36) : contours de ia vitesse autour de deux aubes de 1a soufflante
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V.3.6, La force de poussée :

Les tableaux suivants illustre la répartition de Ia foree de poussée pour chaque zone

de fa géométrie pour les deux cas :

. Nom de la zone La poussée

e o e Ny

| fani_ext_sef -2482.5114

[ fanl_int_srf 1122.443.4

| fanl_tip_srf | 3564.4904

C fan2 extsef | -3.1374269¢+04

i‘ fan2_int_scf | 2.86D0227e+04

¢ fanl tip srf | 3295.860¢

. fan3_ext sef | -5.545233%¢+04

b fan3_int_srf | 5.3047939%e+04
fan3_tip_srf | 25159298
fand_ext_srf | -7.1137133¢+04

b fand_int_sef | 6.9469856¢+04

' fand_tip_sef 1368.0875

. fanS ext sif | 7597184604

'l fanS_int_srf ‘ 7.5362438e+04

- fan3_tip sef | 0.057648062+04

| fam6_ext_srf | -6.9498432¢+04

fan6 int srf i 7.0019347e+04

. fan6_tip_sef -1377.3542

] fan7_ext srf | -5.2240835e+04

( fan7_int_srf 5.3609811c+04

fan7_tip_srf -25828.3416

| fan8_ext_srf | -2.6845737e+04

fan8 int srf 3 2.9039901+05

 fan8_tip_sef _3317.9332

. disquefan_srf -872.83099

| spircone_srf -155.52893

1

H
i

Nom de ia zone

fan? ext srf

fan9_int_srf

fan9_tip_srf
fanid ext sri
fan10_int_sri
fanl0 tip srf
fanll_ext srf
fanl1t_int_srf
fanit_tip_srf
statl2_ext_srf
statl2 int_s¢f
fanl2_tip_srf
fanld ext sif
fani3_int_srf
fani3 tip srf
fani4 ext_srf
fanid int srf
fantd_tip_srf
fanid ext sif
fani5_int_srf
fan1$s tip_srf
fani6_ext_srf
fanlG_int_srf
fanlo_tip_srf

arbre_srf

La poussée

Ny

-2498.9975
1664.249]
-3588.4200
-3.1388826¢+04
2.8720333e+04
-3309.7920
-5.5316806¢+04
5.319329¢+44
-2509.6654
~7.0789446e+04
6.9595296e+04
-1360.596(
-7.5658724 et
7.551552e+04
-5582.7176
-6.9004531e+04
6.9790343¢+4d
1364.6079
-5.1862633e+04
5.3436199e+04
2847.7956
-2.6740157e+04
2.895051 5e+04
3320.6352
30777135

Tableau (V.2) : la force de poussée pour chaguce partie de la soufflante « moedeie sain »
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Nom de la zone

fan!_ext_srf
fanl_int_srf
fant_tip_srf
fan2_ext_srf
fan2_int_srf
fan2_tip srf
fan3_ext_srf
fan3 int_srf
fan3_tip_srf
fand_ext_srf
fand_int_srf
fand_tip srf
fanS_ext_srf
fanS_int_srf
fanS tip srf
fan6_ext srf
fan6 _int srf
fan6_tip_srf
fan7_ext_srf
fan7_int_srf
fan7_tip_srf
fan8_ext_srf
fan8_int_srf
fan8_tip_srf
disquefan sef
spircone_srf

Tabieau (V.3) : 1a force de poussée pour chaque partie de ia soufflante « modéle avec

i
i
i
{

La poussée

-4.7004784e+04
4.390391de+04
3181.8256
-6.8449062¢+04
6.9551168e+04
-1378.6798
-5,1341158e+04
5.3304473e+04
-2544.8606
-2.6403283e+04
2.8953616e+04
-3328.8742
-2540.3870
1480256
-3599.0180
-3, 1003514e+t4
2.846090%+04
-3338.0426
-5.4910387¢+04
5.3042874e+04
-2548.9192
-7.0255974¢+H04
6.928535e+04
-1381.9115
-802.745
-293.44944

Nom de la rone

La poussée

) I

fan9_ext_srf

fan9_int_srf

fan9_tip_srf

fani0_ext srf
fanlQ int_srf
fanlQ _tip srf
fanl1_ext_srf
fanll_int_srf
fanll_tip_srf
statll_ext_srf
stati2 int srf
fanl2 tip srf
fanl3 ext srf
fanl13 int_srf
fanl3 tip_stf
fanl4 ext srf
fanld_int sef
fanid_tip srf
fanld _cxt_srf
fan15_int_srf
fanlS_tip_svf
fanl6_ext_srf
fanl6_int_scf
fan16_tip srf

arbre_srf

-T5136678e+04
7.5198118e+4
2757.3235
-6.842437fe+04
6.953271e+04
1381.1860
-5,12775585¢+
5.3263456e+04
2556.5990
-2.6378782c+04
2.8900931¢+04
3331.2824
-2477.8228
1730.1459
35370.43%

-3 19632+t
2.86305060+04
3328.0302
-5.4997 He+04
5.3073498¢+04
2544.4288
-7.032215¢+04
6.9373363¢+04
13795023
229.88623

aube cassée »

t
i
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Nom de [a zone

La poussée
(N}

Nom de la zone

—_——

L2 poussée

stati_ext_srf

stat!_int_srf
| stat2_ext_srf
I stat2_int_srf
[ statd_ext srf
i stat3_int_srf
statd_ext_srf
statd_int_srf
| statS_ext_sri
i statS_int_srf
o statt_ext_srf
stat6_int_srf
stat?_ext_srf
. stat7_int_srf
. stat8_ext_stf
| stat8_int_srf

carter_srf

-1832.8375
8869.1202
-3.9022352¢+04
3.9442688¢+04
-7.0457325e+04
7.1337984e+04
-2,3674688e+04
9.490448e+04
-1.0135099e+03
1.0268339e+05
<3,3418205e+04
2.46791te+04
-7.141018%+04
7.2370362e+04
-3.8687333e¢+04
3.9098938e+04
-2884.6881

stat9_ext_srf
stat9_int_srf
statl0_ext_srf
stat!D_int_sri
statll_ext srf
statll_int srf
statl2_ext_srf
statl2 int_srf
stati3 ext srf
stati3_int_sef
statid_ext_srf
statld int_srf
statlS_ext_srf
statls _int sef
stati6_ext_srf
statl6_int_srf
disque_stat_srf

Tableau (V.4) : la force de poussée pour chaque partic de fa soufflante « mgdéle sain »

:
i
i
i

-8073.9016
1912.5619
3.8698829¢+04
-3.9084691c+04
7176791 7e+04
-7.224185¢H)4
2.3916371e+04
-9.4430496e+04
10187107 +05
-1.0241556¢-05
9.3934553¢+04
-9.4656633e+04
7.1897997c+(4
-7.254248%¢+04
3.8997113¢+04
-3.9273897¢+04
-109,97160

p— S P

Nom de la zone

statl_ext_srf
statl_int_srf
: stat2_ext_srf
i stat2_int_srf
P statd ext srf

statd_int_srf
- statd_ext_sef
i statd_int_srf
| statS_ext_srf
v statS_int_srf
i stat6_ext_srf
staté_int_srf
t stat7?_ext srf
stat?_int_srf
stat8 ext_srf
stat8_int_srf

carter_srf

..

La poussée
AN
«1.0314384e+05
1.0336808e+05
-9.5282272e+04
9.5482976¢e+04
-7,.2929856¢+04
7.3100768e+04
-3.9486426e+04
3953273904
-3120.9407
2061.5121
-3.9466899e+04
3.95349635e+04
-7.278761e+iMd
7.2888666¢+04
-9.5147053e+04
9.5401997e+04
-2934,765

Tabicaun (V.5) : Ia force de poussée pour chague partie de la souffiante « modéie aver

Nom de ia zone

stat9_ext_srf
stat9_int_srf
statl®_ext_srf
statl10_int_s¥f
statll ext srf
statil_int srf
stati2_ext sef
statl2 int_srf
stati3d_ext_srf
stati3 int_srf
statid_ext_srf
stati4_int_srf
statlS ext_srf
statlS_int_srf
statl6_ext_srf
statl6_int_srf
disque_stat_sif

1
i
i
]
i

1.2 poussée
N)

~L031 195805
1.0335558e+05
-9.5277702e+04
9.548145%+04
-7.2928421e+04
7.3090054e+04
-3.947339%e+04
3.9544525¢+04
-2901.4506
1142.5223
-3.9484128e+04
3.9556173¢+04
-7.2926138e+04
7.3075686¢+04
-9.5302822e+014
9.5495296¢+04
-430.93679

aube cassée »

i
-
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Chapitre V Cas étudié

La force de ponssée total (N)

maodéte sain i modele aver aube cassée

% 2321.9188 2284.9517

S g S |

Tableau (V.6) : comparaison entre [a poussée du modéle sain et e modéle avec aube

ca §§§P

Remargue :

L'éeart entre la force sur I'aube saine et Paube cassée est flagrant, & cause du
changement de la géométrie de aube.

Les forces sur Pintrados et ["extrados sont epposée et presque égales, ce qui obier au
principe de I'équilibre physique de Ia parol.

La poussée totale pour le modéle sain est plus grande gue celle du modéle avee aube
cassée, autrement on dis diminution du flux secondaire ou froid or une diminution du
taux de délutions « A= (®froid + dchaud) / Pchaud », ce dernier est proportionneite

avee la poussée,

V.3.7. Caleul quasi stationnaire de Ia poussée :

Pour des calcule plus avancé sur Ia poussée on peut afiliser {approche quasi-
stationnaire, c'est a dire tourner la géométrie 4 un angle bien déterminé et regénérer un
nouveau maillage dans ICEM puis un autre calcul numérique, cette apprache permis de
faire une étude précise sur les machine tournante ¢'est-d-dire refaire te calcule quast
stationnaire plusieurs fois avee des angles de rotation croissants pour chague £as jusqu's
atteindre 360° et représenter tous ces résultats dans un seule diagramme ,ce derniers me
permis de faire une analyser optimal sur le fonctionnement d’une machine tournante.

Les tableaux suivants illustre }a répartition de }a force de poussée pour chaque zone

de la géométrie pour le modéle avec aube cassée aprés une rotation de 53°:



Chapitre V Cas ¢tudid

Nom de la zone La poussée Nom de 1a zone La poussée

_ () ANy

fani ext srf @ -4.8838370¢+04 fan9 ext_srf -7.35802746e+04
. fanl_int_svf 1 4.2913216e+04 fan9_int_srf 7.40G37094c+04
- fanl_tip_sef | -2851.6516 fan¥ tip_srf -6237.0715
! fanZ extsrf | -6.205136e+04 fan10 _ext_srf -6.1978445¢+04
: fan2_int_sef | 6.346921c+04 / fanl0_int scf 0.345818%e+04
. fan2 _tip_srf | 1939.3340 © fanl0 tip srf -1939.2270
Lo fand_ext_sef | -4.0973241et04 fantl_ext_srf -4,1019226e+04
g' fan3_int_srf 5 4.3213498e+04 | fanil int_srf 4.3074934e+4
i fan3 tip_srf | 2938.8924 fanii_tip srf -2958.4544
fand_ext_srf | -1.3771152¢+04 statl2_ext_srf -1.3791662e+04
o fand_int_srf 1 L62741i2e+04 | statlZ_int_sri 1.6468413e+04
1 fand tip srf ? 3497.8568 i fani2_tip_srf -3521.8080
i fanS_ext_srf ¢ 1.5518462e+04 fan13_ext srf -1.5528757¢+04
© fanS_int_srf | -1.2894397¢+04 © fanl3_int srf 1.29045%e+04
. fanS_tip_stf | 3357.8480 o fanl3_tip_sif -3546.6536
P fan6_ext_srf | -4.2473738e+04 | fanid_ext srf -4.235545e+04
© fan6_int srf | 4.0240422¢+04 fanld_iot_srf 4.0119866¢+04
' fané_tip_srf 3035,9390 C fanl4_tip_sef -3034.9680
 fan7_ext_sef | -6.2766803e+04 | fanlF ext sef -6,2944640+04
fan7_ini_srt L 6.1311558e+34 | fan15_int_srf &. 1485901 e+04
[ fanT7_tip srf 2066.6986 © faniS_tip_srf -2067.828%
. fanB ext sri ¢ -7.3850227e+04 | fanl6_ext srf -7.3840858e+04
© fan8_int_srf | 7.3383302¢+04 | fanl6 _int srf 7.3354003¢+04
. fan8 tip_sref g 7792.4825 L fanio_tip_srf -7792.062
i disquefan_srf ) 536.66678 : arbre srf 423.2628

spircone srf ¢ 498.96917 ‘

Tableau (V.7) : In force de poussée pour chague partic de ls soufflante « modéle avec

aube cassée » avec une rotation de 3°



Chapitre ¥V

Cas ftudic

Nom de la zone

La poussée

Nom de [a zone

L.a poussée

. i b)) ] (N}

; i i
statl_ext srf | -1.0316892e+05 statd_ext_sif | -L0O3148%1e+05
statl_int_srf | 1.0337161c+05 stat9_int_srf | 1.0335164e+05 |
stat2_ext srf | -9.531249%¢+04 staill_ext_srf | -9.5306586¢+04
stat2_int_srf | 9.5509952¢+04 statl® int_srf | 9.5481971c+04 |
statd_ext srf -T.2896877e+4 statll ext srf -7.29216%e+04 |
stat3 int srf 7.3096326e+H04 statll int srf  © 7.3092365¢+04
statd_ext sef -3.9497686e+04 stat12_ext_srf | -3.955)92e+04 ;
statd_int_srf | 3.952983e+04 stat12_int_srf | 3.9467978e+04
statS_ext srf | -1321.9709 stati3 ext srf | -1111.6392
statS_int_srf 5328.5601 stat13_int_sef 3381.0861
stat6_ext srf -3.947655e+04 stathd ext srf | -3.9489254e+04 |
stats_int_srf 3.9553466e+04 stattd_int_srf | 3.9571427¢+04 |
stat? ext_srf | -7.2790093c+04 stat15_ext_srf | -7.2929958e+04
stat7_int_stf | 7.2894784e+04 statlS_int_srf | 7.307445te+04 |
stat8 ext_sef | -9.5187309e+04 statl6_ext_srf | -9.5291878¢+04 |
stat8_int srf | 9.5389325e+04 statl6_int_srf | 9.5490093e+04
carter_srf -1171.0436 disque_stat_srf 102.01196 :

Tableau (V.8) : ia foree de poussée pour chague partie de ia soufflante « modéle avee
aube cassée » avec une rotation de 3°

Remargue :

La force de poussée total est estimé de 3120.6354 (N).

L'approche guasi-stationnaire satisfais clairement les remarques constaté
précédemment sur la répartition de la force de poussée, de plus on remarque un écart
entre les résultats précédents et ceux du calcul quasi stationnaire du a ia vofation de Ia

géométrie .

8






Conclusion

Conclusion :

A Ia fin de cette étude on peut constater Gue la simulation CFD est un outils
primordial et efficace pour une recherche approfondie dans le domaine aéronautique a
fin de bien savoir comment manipuler les logiciels utilisé (SOLIDWORKS , ICEM-CFD
et FLEUNT).

La sécurité de ’Etre humain est un paramétre indispensable pour les company
aériennes et méme les constructeurs, de ce fait In CFD offre une bonne optimisation des
risques ou problémes aéronautiques notamment les FOD ,de plus elie sef moins cofiteuse

par apport au méthodes classiques utilisé précédemment.

Des difficultés et des blocages ont était rencontrés durant mon travail surtout en
ce qui concerne les valeurs expérimentales et Ia conception de 1a géométrie ainsi le
manque de recherches sur les FOD mais en revanche on a pas cesser de bien vouloir

maitriser Poutil CFD et de réaliser un modéle.

Enfin je souhaite que le défit gue j*ai réaliser « utiliser 1a CFD pour optimiser les
FOD » poussera d’autres étudiants a utiliser Poutil CFD en particulier pour le cas
visgueux dans des condition pius favorabie gue les miens pour mieux diserétiser ce

phénoméne.

&1
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Annexe V

Annexe V.1: Fan

Intrados Extrados
Xi Yi Xe Ye
0.0 0.0 0.0 s 0.0
0.35%4 -0.09927 0.021083 0.3326519
0.78061 0.01637 0.3184632 0.932723
1.163841 0.16837 0.698438 1.5115723
1.50436 0.32246 1.1242247 1.5115739
1.92646 0.529426 3.5660102 2.0956998
2.326671 0.737177 4.546403 5.0966683
2.72547 0.952466 6.3216648 6.252479
5.63689 2.660817 10.1987657 8.359825
7.34101 3.721603 12.3723088 13.198044
8.854791 4.685238 15.145836 15.6507969
13.962404 8.076278 18.127882 17.9254351
19.437983 11.064394 20.558187 19.527729
24.669002 12.0171506 23.0047387 20.387336
27.245739 12.1708497 25.7450658 20.869501
29.3210667 12.14511342 28.269312 20.972734
32.32286 11.842818 30.1914774 20.689575
34.601365 11.400508 35.557467 20.268763
37.293814 10.631143 38.0005 18.0555013
39.569064 9.759342 40.787766 16.50886
44550415 7.1505915 44.977501 14.400657
46.483109 5.901733 47.398183 10.705025
48.770461 4.2610267 51.854735 8.41729
5§3.207359 0.474561 53.807915 4.06718
56.646824 -2.763181 55.835645 2.125506
58.514849 -4.37766 57.198797 0.0633
60.0234265 -5.599966 58.7116898 -1.245795
61.292642 -6.583824 60.443173 -2.73944
62.660208 -7.589926 62.309549 -4.44607
63.6965548 -8.273025 63.817008 -6.317049
64.0950173 -8.4318366 64.0950173 -7.941895
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Annexe V

Annexe V.2 : Stator

Intrados Extrados
Xi Yi Xe Ye
0.0 0.0 0.0 0.0
0.218695 0.00368 0.113721 0.171749
0.8369268 0.1609404 0.795227 0.632609
1.8460718 0.482010 1.4808622 1.039065
3.846171 1.166063 2.234235 1.465759
5.306574 1.66801 2.863252 1.813531
7.0062202 2.230205 4.342942 2.611723
B.6697358 2.734180 5.9054833 3.4109078
10.208212 3.147027 7.701540 4.253667
12.089889 3.555308 9.4528167 5.013036
14.082229 3.831349 11.06286 5.634162
16.5168 | 3912212 13.008589 6.228831
18.322366 j 3.793328 15.040814 6.620941
20157219 3.537850 17.498621 6.769220
22.339661 3.105267 19.31209 6.673538
24.49592 2.5802106 21.151523 6.431389
26.686501 1.956669 23.334328 5.999865 i
28.76418 1.25914 25.476937 5.435074 5
30.820314 0.436709 27.627806 4.695973
32.637388 -0.42239 29.6371832 3.79968
34.422691 ~-1.37907 31.598681 2.70847
35.9835697 -2.286082 33.316973 1.555275
37.4122996 -3.164374 35.000323 0.301904
38.822367 -4.075137 36.472536 -0.863134
40.1232924 -4.941281 37.824499 -1.964826
40.962696 -5.506188 39.161278 -3.084497 5
41.9012608 -6.137189 40.398873 -4.139308
42.9779354 -6.843983 41.43224 -5.03024
- - 42.4438 -5.9145%
- - 43.368709 -6.754943
43.884765 -7.3296998 43.884765 -7.3296998
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Annexe V

Annexe V.3 : Rotation des géométrie dans ICEM-CFD

Ouvrir ICEM-CFD
Open / tetin {(geometrie) file / turbofan-16

Geometry / (copy/move) / selected eatities : le menu du mouvement des géoméirie sera

ouvert et voila les procédure qu’il faut suivre :

(1)~ Ii faut choisir le type du mouvement (transiate or rotate).

{2)-Pour la transiation. on deit tout @*abord choisir les entities pour la transiation (Add
entities), sélectionner les cordonné du point de référence du déplacement (Transform
about / Point « x, y, £ ») puis les cordonné du point final de déplacement (Translate / « x,
¥, Z B}

(3)}-Pour {a rotation on deit tout d’abord choisir les entities pour la rotation (Add
entities), sélectionner 13 ligne de référence de rotation (Rotate / Select line « c-a-d Jes
cordoané de deux points de cette linge) puis choisir angle de rotation (Rotate-degrees /
5° « pour le cas quacsi stationnaire ).

(4)-Pour un mouvement complexe rotation ef transiation on doit activer les deux
commandes a la fois.

(3} Cette commande peut étre utile pour les répartitions périodiques en activant
Poption (Copy) et Ia place de 1a commande (Move) ,senlement il faut préciser le nombre

des copy a réaliser {Copy / Num copies)

&4



Annexe V
Annexe V.4
Conditions aux limites
FLUENT
Version: 3d, dbns exp, lam (34, density-based explicit, laminar)
Release: 6.3 .26
Title:
Models
Muodet Settings
Space iD
Time Steady
Viscous Laminar
Heat Transfer Enabled
Sohidification and Melting  Disabled
Radiation None
Species Transport Disabled
Boundary Conditions
Pressure-outlet
Condition Value
tauge Pressure (pascal) 97576
Backflow Total Temperature (k) 300
Backflow Direction Specification Method |
X-Component of Flow Direction ]
Y-Component of Flow Direction 0
Z-Component of Flow Direction {
Pressure-iniet
Conditton Value
Gauge Total Pressure (pascal) 104325
Supersonic/Initial Gaupe Pressure (pascaly 1009782
Total Temperature (k) 300
X-Companent of Flow Direction 1
Y-Component of Flow Direction 0
£-Component of Flow Direction 4]
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Anpexe V
Wall-condition
Condition Value
Wall Thickness (m} 4]
Heat Generation Rate {w/m3) 0
Material Name aluminum
Temperature (k) 300
Heat Flux (w/m2) 0
Convective Heat Transfer Coefficient (wm2-k) O
X-Component of Wall Translation 1
Y-Component of Wall Translation 0
7-Component of Wall Translation 0
X-Component of Rotation-Axis Direction ()
Y -Component of Koifation-Axis Direction 0
Z-Component of Rotation-Axis Direction i
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