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RESUME

Une des contraintes majeures intervenant dans la conception de la protection thermique
d’engin spatial hypersonique est liée a I’échauffement de la paroi. Elle est d principalement a la
présence de chocs forts au sein de I’écoulement, a la dissipation visqueuse dans les couches
limites et aux effets de thermochimie. L’ importance de la différence de température entre la paroi
et I’écoulement est source de flux de chaleur internes, transmis en partie a la paroi a travers la
couche limite

Le jet contre-courant s’est avéré étre une stratégie réalisable pour €loigner le choc et réduire
le chauffage aérodynamique dans les véhicules hypersoniques. En vol réel, I'efficacité de réduction
du flux de chaleur du jet contre-courant doit étre améliorée au maximum pour réduire la taille du
systeme d'alimentation en liquide de refroidissement, qui occupe un espace et un poids
considérables. Pour cela, On considére 1’étude sur la simulation d’un écoulement bidimensionnel
et visqueux en déséquilibre chimique avec la prise en compte des modeles de turbulence en utilisant
ANSYS Fluent 19.0.

On exécute dans un premier temps une simulation sur le corps émoussé de Lobb pour maitriser
le code de calcul et déterminer les différents parametres a savoir le nombre de mach, le champ de
pression et de température ainsi les fractions massiques des especes.

La réduction du chauffage aérodynamique par application d’un jet contre-courant est étudiée
dans la deuxiéme cas sphére de Lobb modélisé le nez d’une navette spatiale. Les résultats trouvés
sont en accord avec la littérature scientifique et ils présentent une bonne concordance.

Mots clés : Jet Simple, Multi jet, Ecoulement hypersonique, Onde de choc, Dissociation, Equations
d’Euler, Equations de Navier-Stokes, Turbulence.Schéma réactionnel




ABSTRACT

One of the major constraints to conceive thermal protection of hypersonic space vehicles is
the wall overheating. Sources of this overheating are mainly due to: the presence of strong shocks
within the flow, viscous dissipation in the boundary layer and thermo-chemistry effects. The large
temperature gap between the wall and the flow is source of internal heating flux which is partially

transmitted across the boundary layer to the vehicle’s walls.

Opposing jet has been proven as a feasible strategy to shock wave and heat reduction in
hypersonic vehicles. In actual flight, the reduction heat flux of opposing jet should be maximally
enhanced to reduce the size of the coolant supply system, which occupies considerable space and
weight. For this, we consider the study on the simulation of a two-dimensional and viscous flow

in chemical imbalance with the consideration of turbulence models using ANSYS Fluent 19.0.

We first run a simulation on the blunt body of Lobb to master the calculation code ANSYS 19.0
and determine the various parameters namely the number of Mach, the pressure and temperature

field and the mass fractions of the species.

The reduction of aerodynamic heating by application of a counter-current jet is studied in the second
case Lobb sphere modeled on the nose of a space shuttle. The results found are in agreement with

the scientific literature and they present a good agreement.

Keywords: Single jet, Multi jet, Hypersonic flow, Shock wave, Dissociation, Euler equations,

Navier-Stokes equations, Turbulence, reaction scheme
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NOMENCLATURE

a : Vitesse du son (m.s-1).
[4s] : Concentration molaire de I’espéce s (mol.m-3).

Cp : Chaleur massique a pression constante (J.kg-1.K-1).

Cv: Chaleur massique a volume constant (J.kg-1.K-1).

Cps . Chaleur massique a pression constante de I’espéce s (J.kg-1.K-1).

Cvs : Chaleur massigue a volume constant de I’espéce s (J.kg-1.K-1).

Cps : Chaleur massique a pression constante de I’espéce s (J.kg-1.K-1).

Cv,strot) - Chaleur massique a volume constant de rotation de I’espéce s (J.kg-1.K-1).
Cv,s(tr) - Chaleur massique a volume constant de translation de s (J.kg-1.K-1).

Cv,sw) : Chaleur massique a volume constant de vibration de s. (J.kg-1.K-1).

d : Diametre d’une particule (m).

Da : Nombre de Damkohler.

Ds : Coefficient de diffusion de I’espéce s.

e : Energie interne massique (J.kg-1).

E : Energie totale massique (J.kg-1).

eels . Energie électronique massique de I’espece s (J.kg-1).
etr.s . Energie de translation massique de I’espéce s (J.kg-1).
ev: Energie de vibration (J.kg-1).

ev,s . Energie de vibration de I’espece s (J.kg-1).

ev,s : Energie de vibration a I’équilibre de I’espéce s (J.kg-1).
Gk : Génération de I’énergie cinétique turbulente.

G : Génération de la dissipation effective.

h : Constante de PLANCK, h = 6,6260688 x 10-34 (J.5-1)

h : Enthalpie massique (J.kg-1).

hf,s : Enthalpie de formation massique de I’espece s (J.kg-1).
H : Enthalpie massique totale (J.kg-1).

I : Moment d’inertie de la particule.

k : Energie cinétique turbulente (J.kg-1).

ks : Constante de BOLTZMANN, (J.K-1).




kar: Constante de vitesse directe de la réaction r (ms.mol-1.s-1).

keqr: Constante d’équilibre de la réaction .

kir: Constante de vitesse inverse de la réaction r. (me.mol-2.s-1).

n: Nombre de Knudsen.
[ : Le libre parcours moyen (m).
Lo : Longueur caractéristique de I’obstacle (m).
ms . Masse d’une particule (kg/particule).
M : Nombre de Mach.

M .: Masse molaire du mélange (kg.mol-1).

Ms : Masse molaire de I’espéce s (kg.mol-1).

ns . Nombre de moles de I’espéce s.

N : Nombre de particules.

Na: Nombre d’AVOGADRO, N4 = 6.023 x 1023 (mol-1).

Ns : Densité numérique de I’espece s (m-3).

N;: Nombre de particule a un niveau énergétique;.

p : Pression du mélange (N.m-2).

ps . Pression du mélange (N.m-2).

Q : Fonction de partition.

Qrot,s : Fonction de partition de rotation.

Qs : Fonction de partition de translation.

Qv : Fonction de partition de vibration.

R : Constante universelle des gaz parfaits (8.314 J.mol-1.K).

r : Constante du mélange gazeux (J.kg-1.K-1).

Re: Nombre de Reynolds.

rs . Constante de I’espéce gazeuse s (J.kg-1.K-1).

T : Température translationnelle (K).

Ta: Température fictive “’moyenne’” (K).

Tcn: Température translationnelle se la molécule juste apres le choc (K).
Tvs: Temperature de vibration de I’espece s (K).

Tvs,ch : Température vibrationnelle de la molécule juste apres le choc (K).

t : Temps ().




u : Composante de la vitesse d’écoulement suivant I’axe x (m.s-1).

uj : Vecteur de vitesse, j = 1, 2, 3 (m.s-1)

v : Composante de la vitesse d’écoulement suivant I’axe y (m.s-1).

V : Volume (m3).
xj - Vecteur position j = 1, 2, 3 (m).
« : Angle d’incidence.

v : Rapport des chaleurs spécifiques.

ysr . Efficacité de I’élément-tiers.

[ : Effet net des éléments-tiers.
[« : Diffusivité effective de I’énergie cinétique turbulente.

o : Diffusivité effective de la dissipation spécifique.

6 : Distance de détachement de I’onde de choc normale (m).
dij . Symbole de Kronecker.

u - Viscosité dynamique (kg.m-1.s-1).

uss - Masse réduite de la molécule s et s”  (kg.mol-1).

ue : Viscosité dynamique turbulente (kg.m-1.s-1).

&s: Fraction molaire de I’espece s.

p . Masse volumique du mélange (kg.m-3).
ps . Masse volumique de I’espece s (kg.m-3).
ov . Section efficace de collision (m2).

Teoll - Temps caractéristique de collision (5).

Les indices
(1) : Représente 1’état du milieu avant le choc.

(2) : Représente 1’état du milieu apreés le choc.

d et i : Se rapportent a la dissociation (directe) et a la recombinaison (inverse).

r : Numéro de la réaction.

s : Espece chimique.




(rot) : Rotation.,
(tr) : Translation.

(v) : Vibration.

Les exposants
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Introduction

Introduction :

Lorsqu’un véhicule spatial rentre dans les couches supérieures de I’atmosphere, sa vitesse est encore
tres importante (vitesses hypersoniques), Se traduit par deux problémes majeurs qui doivent étre
pris en compte lors de la phase de conception : la trainée aérodynamique et le chauffage
Aérodynamique. La nature contradictoire de ces questions appelle des approches non
conventionnelles pour réduire a la fois la trainée et le chauffage. En ce qui concerne le flux de
chaleur, les corps émoussés sont préferés.

La définition d’un véhicule de rentrée atmosphérique nécessite la connaissance de
particularités de la rentrée atmosphérique soit, par exemple :

- La présence d’une onde de choc fort
. - Les effets de gaz réel liés aux hautes températures.

En effet, lI'effet de I'onde de choc normal devient tres considérable sur la composition
chimique du fluide, tel que le déclenchement du processus de dissociation des molécules, la
formation de nouvelles espéces, I'ionisation des particules a cause des grandes températures qui
regnent a I'aval de lI'onde de choc. Particulierement, dans la couche de choc ou la zone entre le choc
et la surface du corps qui est le siege des transferts énergétiques importants et notamment un
transfert d'énergie cinétique en énergie thermique favorisant de nombreux phénomenes physico-
chimiques complexes, La température locale peut atteindre plusieurs dizaines de milliers de degres,
cette augmentation se manifeste, tout d'abord, sous forme d'une augmentation de I'énergie de
I'agitation thermique de la translation et de la rotation des molécules, ensuite une évolution vers
I'état d'équilibre s'effectuera grace aux collisions entre particules. Une zone de relaxation vers
I’équilibre final apparaitra donc en aval du choc intense, dans laquelle une partie de I’énergie de
translation et de rotation est cédée aux modes internes ou absorbée par des réactions chimiques qui
vont modifier la composition chimique du mélange gazeux.

L’emploi de nouvelle technologie I’injection d’un jet a contre-courant simple ou multiple a
travers une buse située sur la surface avant du corps émoussé, est fortement envisageable. Celle-ci,
représente une methode de contréle des écoulements hypersonique qui a pour but un meilleur
contrdle de la distance d’espacement entre le véhicule et ’onde de choc permettant une meilleure
absorption de la chaleur, en outre, un éloignement du choc permettant un gain considérable en terme
de tempeérature.

Nombreuses études expérimentale et numérique abordent 1’injection d’un jet contre-courant

en phase de rentrée atmosphérique. Le champ d’écoulement autour du corps émoussé est varié de
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telle sorte que le flux de chaleur et de la pression rencontrée a la surface émoussée est réduit d’ou
le bénéfice de cette technique qui reste a ce jour un réel défi pour les chercheurs.

La thématique du jet turbulent qu’il soit simple ou multiple a regu un intérét particulier de
la part de la communauté scientifique compte tenu du nombre important d’études expérimentales
et numériques qui lui sont associé. Dans cette mémoire on étudiera I’interaction d’un jet contre-
courant avec un plasma d’air réactif a I’amont du nez d’un véhicule spatial s’apprétant a faire sa
rentrée dans 1’atmosphére terrestre et ce afin de réduire les effets nocifs de 1’échauffement
aerodynamique sur ce dernier.

Cependant, la description précise des propriétés d’un plasma d’air réactif est complexe du fait du
nombre d’espéces chimiques a considérer pour lesquelles les constantes de vitesse des réactions
élémentaires sont souvent mal connues. La description de la réactivité de 1’écoulement et sa prise
en compte dans les codes de dynamique des fluides est également une tache ardue qui constitue le
ceeur de ce travail de cette mémoire.

Malgré les efforts consentis fournit auparavant dans ce domaine, cette problématique reste toujours
un sujet d’actualité ouvert toute innovation.

Ce travail de mémoire s’articule de la maniére suivante :

Dans le premier chapitre on abordera sommairement les caractéristiques des
écoulements hypersoniques lors de rentré atmosphérique en plus d’établir la relation de saut :
Relation de Rankine-huguenot permettant de relier les différents paramétre amont aval de 1’onde
de choc droite. On abordera notamment la notions des divers processus physico chimique
intervenant lors de la rentrée atmosphérique ainsi que le concept du jet inverse procédant a
I’éloignement de 1’onde de choc et réduire chauffage aérodynamique, et enfin [’étude
bibliographique en explicitant tous les travaux réalisé dans le contexte des écoulements en
déséquilibre thermochimique dans la couche de choc ainsi que les études menées sur les jets a

contre-courant

Dans un second chapitre on établira une mise en équation et une modélisation
mathématique et physique du probleme étudie, notamment, les équations de la mécanique

statistique de Boltzmann ainsi que les modeles de la cinétique chimique.

On a proposé dans le troisieme chapitre d’étudier un écoulement hypersonique
bidimensionnel visqueux en désequilibre chimique autour des corps émousses avec une application
d’un jet contre-courant au niveau du nez de ces corps pour éloigner le choc et réduire le chauffage
aerodynamique. En particulier, ce chapitre porte sur la faisabilité d’utilisation d’un code de calcul

numeérique de la dynamique des fluides pour simuler un tel écoulement autour d’un corps émousse
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Le dernier chapitre est consacré a la présentation des résultats des différentes études

envisagées et enfin, une conclusion générale sera tiré




Chapitre 1.

Les caractéristiques des ecoulements

hypersoniques et revue bibliographie




Chapitre | Les caractéristiques des écoulements hypersoniques et
revue bibliographique

2.1 Généralités :

Ce chapitre introduit le contexte général de ce travail de thése. L’accent est mis sur les
principaux caractéristiques des écoulements hypersonique lors de la rentrée atmosphérique des
engins, La problématique liée a I’échauffement aérodynamique ainsi que le concept du jet a contre-

courant simple et multiple.

2.1.1Rentré atmosphérique :

Quand un vaisseau spatial veut retourner vers la Terre, il doit premierement perdre de la vitesse
qui passe d’environs 8000m/s a environs 100m/s ,cela en exploitant le frottement sur les couches
de I’atmosphére pour ralentir et diminuer assez sa vitesse pour atterrir en douceur .La Formation
d’onde de choc qui est le résultat d’un contacte violent entre la navette avec les hautes couche de
I’atmosphere transforme une partie de 1’énergie cinétique du véhicule en énergie thermique libérée
dans le gaz (Figure 1 et Figure 2). La température est alors de I’ordre de 10000 K dans la couche
de gaz environnant le véhicule. La dissipation d’une telle quantité d’énergie provoque un
changement brutal des conditions de pression et de température et engendre alors une réactivité
complexe dans le gaz conduisant a la dissociation et a I’ionisation des molécules présentent dans
I’atmosphere. Dans le cadre de 1’atmosphere terrestre, le plasma formé est le siege d’une chimie
mettant en jeu un grand nombre d’espéces atomiques, moléculaires, radicalaires et ionisées (N2,
02, NO, N, O, N2 +, O2 + ...) a I’état électronique fondamental ou dans une multitude d’états
excités [3]. La présence de ce plasma hautement énergétique autour du véhicule spatial provoque
un échauffement tres importante la paroi du véhicule, ce flux de chaleur étant typiquement de

plusieurs centaines de kW/m? .
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e

Figure 1: Rentrée de la Capsule dans [’atmosphére de la terre [7, 27].

2.2. Caractérisation des écoulements :

Pour mieux comprendre les phénoménes qui sont associés a la rentrée atmosphérique, la

connaissance des notions suivantes est indispensable :
-Le régime de vitesse.
-Le comportement dynamique
-Le régime d’écoulement

Au cours d’une phase de rentrée, un véhicule rencontre différents écoulements entre autre :

différents régimes de vitesse, le régime d’écoulement et de comportement dynamique.
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Figure 2:Régimes rencontrés lors d'une phase de rentrée atmosphérique terrestre [5]

2.2.1 Le régime de vitesse :

Le nombre de Mach :
Nombre adimensionnelle désignant le rapport de la vitesse d'écoulement d'un fluide a la vitesse
locale du son :

U0

M = —
Co

(2.1)

Le nombre de Mach est le rapport de 1’énergie cinétique d’une particule a son énergie interne

[5]

Le vol peut étre grossierement classe en quatre catégories :

e Pour M<0.8 : régime subsonique ou le fluide serait faiblement compressible

e Pour 0.8<M<1.2 : régime transsonique caractérisé par une zone de transition qui

présente a la fois 1I’écoulement supersonique et subsonique

e Pour 1.2<M<S5 : régime supersonique régie par 1’apparition d’onde de choc a travers
lesquels les propriétés de I’écoulement subissent des variations brusque sur une

distance de I’ordre du libre parcours moyen
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e Pour M>>>5 régime hypersonique : apparition des phénomenes physico-chimiques,
relaxation vibrationnelle, dissociation moléculaire, ionisation, rayonnement...etc.,

qui modifient 1’écoulement de fagon sensible.

2.2.2 Le comportement dynamique

Le nombre de Reynolds :
Représente le rapport entre les forces d’inertie et les forces visqueuses :

(P UL )
1

Re, = (2.2)

Ou:
p: est la masse volumique du fluide
u : la viscosité dynamique

L :la longueur caractéristique de 1’obstacle.

Le nombre de Reynolds permet de déterminer le régime d'écoulement et les équations a utiliser. On

distingue trois régimes de comportement dynamique des particules :

e Lerégime laminaire, Re < 10°, En régime laminaire, les lignes de courant restent paralléles,

et les « filets fluides » glissent progressivement les uns sur les autres sans se croiser.

e Le régime transitoire, qui marque le début de turbulence.

e Leregime turbulent, a des nombres de Reynolds plus grands, pour lesquels apparaissent des
phénomeénes a caractere non linéaire, non périodique et irrégulier dans 1’espace et le temps.

La turbulence favorise les transferts de chaleur, de masse etde quantité de mouvement [6].

2.2.3 Les régimes d’écoulement

Le nombre de Knudsen :



https://www.mecaflux.com/regime_ecoulement.htm
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Nombre adimensionnel, utilisé dans divers domaines de la chimie et physique, défini comme le

rapport entre le libre parcours moyen moléculaire A et une longueur caractéristique (L) :

K,=— 2.3
L (2.3)

Le nombre de Knuden peut étre utilisé pour déterminer la raréfaction d'un écoulement et le domaine

de validité des différentes équations va dépendre de la valeur de ce nombre :

Kn<0.01 : Régime continu régi par les équations de Navier Stocks basés sur 1’hypothése de
la continuité du milieu pour des altitudes inférieure a 80 km . Donc, on admet que le volume
que nous désignerons « particule fluide », est assez grand pour contenir un trés grand nombre
de molécules et assez petit pour définir une valeur « locale » et un élément de volume

infinitésimal permettant de justifier le calcul différentiel et intégral [7].

0.01<Kn<0.1 : Ecoulement glissant : L’écoulement est généralement décrit par les équations
NS mais requiert en plus des conditions de glissement aux parois. Pour une altitude comprise
entre 80 km et 100 km.

Kn>>>1 : Ecoulement moléculaire libre : passage a une approche microscopique Ce type
d’écoulement est généralement rencontre en tres hautes altitudes, supérieures a 100 km, ou
la pression atmosphérique est faible [9].il s'agit du domaine d'utilisation général des
méthodes de simulation directe de monte Carlo représentant une solution approchée de

I'équation de Boltzmann.

BOLTZMANN
A
NAVIER STOKES K,=7
Continu Transitionnel Moléculaire libre
| I
0.1 10 K, o0

Figure 3:domaine de validité de I'équation de Navier stockes et I'équation de Boltzmann
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2.2.4 La dynamique des gaz a hautes températures en régime hypersonique continu
Lorsqu’on place un obstacle fixe dans un écoulement de gaz en régime supersonique, 1’arrét

non isentropique du fluide se caractérise par 1’apparition d’une onde de choc.

2.2.4.1-Approche historique :

La modélisation mathématique du phénomeéne des ondes de choc s’amorce en 1808 quand
Siméon Denis Poisson trouve une solution discontinue aux équations aux derivés partielles

correspondantes a la conservation de la masse et de la quantité de mouvement.

En 1876, Ernest Mach a établi le rapport entre la vitesse du mobile et la célérité du son comme étant

le parametre principal des ondes de choc, ce qui donnera le nombre de Mach.

A la fin du XIXeme siecle, Rankine et Huguenot établissent chacun les équations de conservation
de la masse, de la quantité de mouvement et de I’énergie pour donner les équations de I’onde de

choc droite.

2.2.4.2-onde de choc droite (normale) :

Une onde de choc droite, est une surface de discontinuité plane non isentropique,
perpendiculaire a I’"écoulement ou le vecteur vitesse de 1’écoulement est normal au front du choc.
Le processus de transition d’un c6té a un autre du choc, lié a tres forts gradients de vitesse, de

température et de pression, conduisant & un état hors équilibre. [10]

Figure 4:1llustration d'une onde de choc normale

Dans un systéme de coordonnées lié au choc, on écrit les différentes équations de conservation,

permettant de relier 1’état (1) a 1I’état (2) [1]:

= L’équation de Conservation de la masse s’écrit comme suit :
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oV =pV,

(24)

= La Conservation de la quantit¢ de mouvement, Pour une section constante (A1=A2)

s’obtient :

mV1_mV2:PlA1_P2Az

Pour un débit et une section constante (2.5 ) devient :

Pl + ,01\/12 =R+ ,02\/22

(2.5)

(2.6)

» En I’absence de travail et d’apport de chaleur, la Conservation de 1’énergie est donnée par :

V2 V2
+-L=h,+%
n 2 72

e Equation d’état : (plusieurs formes possibles) :

p=p(sp)

(2.7)

(2.8)

Ce systéme d’équation permet, par la connaissance des états amont, de calculer les parametres aval

de I’onde de choc a travers les relation de Rankine-Huguenot communément appelée les relations

de sauts.

2.2.4.2.2 Relation de Rankine-Hugoniot :

On sait que, dans ce cas, I’equation d’etat du gaz s’écrit trés simplement, par exemple sous la forme:

P=prT

Les équations de bilan se simplifient alors pour obtenir :

Bilan de masse :

oV =pV,

Bilan de quantité de mouvement :

Pl + pV,' = R+ pV;

Bilan d’énergie :

V/? V)
CpTﬁé:CpT2 +72

Equation d’état :

(2.9)

(2.10)

(2.10)

(2.12)
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P=prT (2.13)

On va maintenant chercher a faire apparaitre les nombres de Mach amont et aval pour obtenir des

rapports simples. On a ainsi pour 1I’équation d’énergie :

V/? V/? y —1 j
CpT, + -+ =CpT, | 1+ —1 =CpT, |1+L4——M? 2.14
Ph 2 pl( 2Cple pl( 2 ! (2.14)

T
Puisque C1%= yrT1 et Cp :Yy—l. L’équation de bilan d’énergie se ramene ainsi a :

(2.15)

L’équation de bilan de quantit¢é de mouvement peut maintenant &tre transformée en

utilisant :

2
P+ pV2 = Pl[1+ pgll ]: R (1+7M2) (2.16)

1

P
En utilisant C1? = % On obtient la relation suivante :

R _(er)M: (2.17)
P (+y)M;

Utilisant I’équation d’état des gaz parfaits, on peut en déduire immédiatement 1’évolution du rapport

p2/pl,comme suit :

-1
Pe ZEEL] (2.18)
p BT

Il reste maintenant a relier les nombres de Mach amont et aval. Pour ce faire, on utilise le

bilan de masse :

P M MG ﬂ(T_Zj_z (2.19)
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En utilisant (2-13) et (2-14) et en remplacant les rapports obtenus précédemment par leurs

Expressions, on obtient :

y=1y,2 )2
1+yM? M, 1+ 2 M
1+yMZ M, |, 71 (2.20)
N _
riVte 2[ 145 M2
La résolution de cette équation du second degré de I’inconnue M2? donne, en écartant la solution

triviale M2% = M1? I’expression de M2
1
2 _ 22
M, = M, (2"'(72 DM, J (2.21)
1+yM, M, 2yM; +1-y

En remplacant cette expression dans les expressions précedentes. Elles ne deviennent fonctions que

du nombre de Mach amont, on obtient alors :

L:( 2y Mz_(y—l)j[(y—1)+ 2 J (2.22)
T \+D) ' DN @+D) (r+)M;

De la méme fagon, on trouve :

E:[ 2y Mz_(ﬂ/_l)j (2.23)
Plo+) " (+D

&:&(L]:(wj (2.24)
o PLT, 2+(y—)M;

Ve _ (—“(7‘1)'\/'12] (2.25)

Vi (7 +DM;

De I’équation (2.23 ) , on fait sortir la valeur de M :

M?2 :(Pz(yﬂ)—(y—l)aJ (2.26)
2yR

En remplacant M1 par sa valeur dans 1’équation ( 2.24 ) , on obtient :

Z(+)-(-)
£ _| 0 (2.27)

A G+)-(-D

En inversant cette relation, on obtient 1I’équation de Rankine-Huguenot :
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(r+1) p, 4

BE_|Dp

R (2.28)
(7/_1) P

Cette relation permet de relier 1’état thermodynamique en amont de 1’onde de choc,(p1, p1),

a I’état en aval,(p2, p2).

La derniere relation que nous utiliserons est celle donnant la variation d’entropie a travers

1’onde de choc. Pour ce faire, on écrit :

T P
AS =Cpln| =2 |-rIn| -2 2.29
p (TJ (Pj (2.29)

Pour satisfaire le second principe de la thermodynamique le nombre de mach amont doit étre
superieur a I’unité , car si M1 > 1, As > 0. Les deux sont en accord avec le deuxiéme principe de la
thermodynamique. Par contre dans cas inverse est impossible, ou M1 < 1, As < 0 ce qui serait en

contradiction avec le deuxieéme principe de la thermodynamique.

Remargue conclusif :

e Dans les ondes de choc les températures totales (de stagnation) restent les
Mémes To1=To2, a I’encontre des pressions et les densités totales qui diminuent avec le méme ratio,
c.-a-d. I’écoulement a travers le choc est adiabatique mais non-isentropique. Ce qui est illustrée

dans la figure (2.7) Réalisé a 1’aide du logiciel OriginPro.

Ainsi les principes fondamentaux gouvernant les écoulements aux ondes de choc peuvent étre

récapitulés comme suit :

1. L’écoulement en amont est supersonique, et celui en aval est subsonique.
2. Pour les gaz parfaits (aussi que pour les fluides réels), seulement les ondes de compression
peuvent exister.

3. ’entropie augmente a travers le choc.
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Figure 5:evoulution des rapports thermodynamiques a travers un choc normal

2.2.4.3 Onde de choc détachée :

Lorsqu’un corps de rentrée de forme émoussée (sonde, navette, capsule...) pénétre a grande
vitesse dans une atmospheére planétaire, un choc fort et détaché se forme en amont du corps (figure
8), tandis qu’il est attaché dans le cas d’un corps tranchant [11]

Dans le cas d’un véhicule au nez tranchant le risque d’endommagement de I’appareil est inéluctable
a cause des hautes températures qui regnent juste derriere les ondes de choc normales. Ce qui
conduit a élire une forme plus approprié pour les véhicules hypersoniques, en outre, une forme
émoussée amenant au détachement de 1’onde de choc normale et a son éloignement a travers une
zone comprise entre I’aval du choc et la paroi du corps appelée « couche de choc ».

Pour un gaz reéel, les processus thermochimiques qui regnent dans la couche de choc, vont tendre le
milieu vers un état d’équilibre thermodynamique [12]. La distance de détachement 6 de 1’onde de
choc du nez d’un corps émoussé, de rayon R, dépend principalement de la masse volumique du

fluide et le rayon de nez du corps. Elle est calculée par la relation approximée suivante [13] :
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Chapitre |
(2.30)

§ =R2
Py

p1 et p2 sont, respectivement, la masse volumique du fluide en amont du choc et juste derriére le

Ou:
choc.
— Normal
_ . [NI® Ty shock
Hypersanic flow Normal shock /
TP pe OCN I\
.="/f \_: Space Shutile Ttr
M>>1 | Me<1) \
Loood o (equilibrium) X

Detached shock wava

Figure 6:Choc devant la navette spatiale lors de la rentrée atmosphérique

Figure 7:Visualisation de I'écoulement autour d'un corps émoussé
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2.2.4.4 Onde de choc en écoulement hypersonique :

Les relations de Rankine-huguenot exprimant la relation entre 1’état amont et aval a la
traversée de I’onde de choc établis précédemment restent bien sur valides dans un premier temps
dans le cas hypersonique.

En faisant tendre le nombre de mach M1 vers I’infini, on aboutit a un systéme encore plus simple

(mais dont la validité est limitée a une assez faible plage de nombre de Mach) :

L_Zr-Y) M sinp? (2.31)
T (r+)

B2 \izging? (2.32)
R (r+))

P v+l (2.33)
pov-1

Ou B représente I'angle d'onde de choc

Du a I’excitation progressive des niveaux internes des molécules, ce, les considérations précédentes,
en outre, la chaleur spécifique qu’on considérait comme constante, ne sont plus valables. L’équation
d’état devient en fait une fonction non linéaire de la température, qui ne serait plus possible de

résoudre analytiqguement les équations de Rankine-Huguenot.

La situation est d’autant plus complexe que I’enthalpie du fluide dépend également de sa
composition chimique, qui elle-méme est fonction du degré de désequilibre au sein de I’écoulement,

degreé qui varie en fonction de la position par rapport au choc.
2-2-4-5 Physique des gaz réel et phénomeéne physico-chimique dans la couche de choc :
2.2.4.5.1 physique des gaz réel :

Les conséquences de hauts niveaux de température sont multiples, on peut relever en

particulier :

1- ’excitation des degrés de liberté internes des particules entraine une modification des
propriétés thermodynamique de I’air, de ce fait 1’énergie interne ou 1’enthalpie ne sont plus
simplement proportionnelle a la température et 1’air ne peut plus étre assimilé a un gaz ideal et
nécessitent la prise en compte les différents modes de stockage d’énergie d’une molécule

(translation, rotation, excitation électronique et vibration),
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2- L’apparition de réactions chimiques entre les différents composants de 1’air (dissociation et
ionisation). Le retour a I’état d’équilibre (thermodynamique ou chimique) s’effectue par
I’intermédiaire des collisions entre particules. On peut d’ores et déja souligner que 1’écoulement
peut étre localement en déséquilibre chimique et thermodynamique. En effet, compte tenu des
vitesses et des températures mises en jeu, 1’ajustement vers 1’état d’équilibre des propriétés
thermodynamiques ou de la composition chimique, peut demander un temps similaire au temps de
déplacement du fluide dans une zone donnée de I’écoulement. D’autre part, pour des nombres de
Mach hypersoniques, la couche de choc (zone comprise entre 1’onde de choc et la paroi de

I’appareil) est mince, I’onde de choc est collée a la paroi. [14]

A la traversée du choc. Une part importante de 1’énergie cinétique est convertie en énergie
interne. Ainsi, la température du gaz augmente brutalement derriére le choc et peut atteindre
plusieurs dizaines de milliers de degrés. Ceci conduit a I’apparition de ce qui est couramment appelé
les effets hauts- températures ou effets de gaz réel. Effectivement, I’augmentation de température
conduit a une augmentation de 1’agitation moléculaire, donnant naissance a différents phénomeénes
physico- chimiques, lies aux différents degres de liberté des molécules. C’est a travers ces
phénomeénes qualifiés d’endothermiques (qui absorbe la chaleur) que les températures sont trés
inférieures a celles calculées en cas d’un gaz parfait. A titre d’exemple, pour un mobile entrant dans
I’atmosphére a une vitesse de 4 Km/s, I’air est porté a une température de 5000 K environ [15] ,

alors que, sans effet de gaz réel cette température est de 8000 K

M1 OCN WIS,

T1 . > I

P1 > > P>
r,

Cas d’un gaz parfait
T,

Cas d’un gaz réel

T,

xX

Figure 8: Effet du gaz réel sur la température derriére une onde de choc normale
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L'énergie propre d'une particule peut étre décomposée en quatre types d'énergie indépendants :
_ L'énergie de translation liée au mouvement de la particule,
_ L'énergie rotationnelle associée au mouvement de rotation de la molécule autour d'un axe passant
par son centre d'inertie,
_ L'énergie vibrationnelle associé au mouvement des atomes autour de leur position d'équilibre sans
mouvement d'ensemble,
_ L'énergie électronique qui correspond a la déformation du nuage électronique.
En mécanique quantique, on établit I'existence de niveaux d'énergie quantités.
Chaque molécule peut donc prendre un nombre Ani de niveaux d'énergie AEi pour chaque type
d'énergie considéré. Les différences entre deux niveaux d'énergie Aniv ne sont pas du méme ordre
de grandeur selon les types d'énergie :

Aniv(Erot )<< Aniv (Evib) << Aniv(Eelec)

Pour I'énergie rotationnelle et translationnelle, les différences entre les niveaux d'énergie sont assez

faibles, on peut les considérer comme continues.

(3 (&) (© (4

Figure 2.1 : Les différents modes d'énergie : (a) : énergie de translation, (b) : énergie de
rotation, (c) - énergie de vibration, et (d) : énergie électronique.

Figure 9:Les différentes modes d'énergie:(a):énergie de translation,(b)énergie de rotation:(c)énergie de vibration, et
(d) énergie électronique.

Les atomes, produits de la dissociation des molécules, possedent quant a eux deux degrés

de liberté : translation et excitation électronique.
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La translation fait intervenir en effet trois paramétres ; la rotation peut s’effectuer suivant deux axes
perpendiculaires entre eux et perpendiculaires a la ligne qui joint les atomes, ce qui représente 2
degrés de liberté ; enfin la vibration met en jeu de 1’énergie cinétique et de 1’énergie potentielle,
correspondant chacune a un degré de liberté. [4]

La quantité d’énergie qui peut étre transmise est alors quantifiée. L’excitation vibrationnelle de la
molécule correspond a 1’augmentation de son énergie de vibration suite aux collisions. Pour étre
excitée vibrationnellement Une molécule doit subir un certain nombre (généralement quelques
centaines) de collisions. Néanmoins, ce nombre varie suivant 1’espéce chimique considérée ainsi
que de la quantité de 1’énergie Cinétique mise en jeu lors des collisions, et donc de la température
du milieu.

En considérant I’air, 1’excitation vibrationnelle devient importante pour des températures
supérieures a 800 K. Le phénoméne de dissociation des molécules est fonction de la température :
plus la température augmente, plus le nombre et I’intensité de collision augmente amenant a la
dissociation des molécules en atomes.

Prenant pour exemple la molécule de dioxygéne qui nécessite environs 200 000 pour que la
molécule se dissocie. Ce qui signifie qu’a une pression de 1 atmosphére, la dissociation du
dioxygene débute autour de 2000 K et elle sera totalement dissociée pour une température de 4000
K. Cette derniére marque le début de la dissociation du diazote, qui ne sera totalement atteinte que
pour une température de 9000 K.

Au-dela du seuil de I’ordre de 9000 K, 1’énergie collisionnelle est suffisante pour marquer le début
du phénomeéne d’ionisation qui signifie I’arrachement d’un électron du cortége électronique. Et on
se retrouve en présence d’un mélange gazeux contenant et des ions et des electrons libres en outre
un plasma se forme qui sera le siege d’une chimie mettant en évidence un grand nombre d’espéces.
Le probleme de I’ionisation est bien connu des rentrées de types capsule ou navette, notamment

avec le probléme du « black-out ».
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Figure 10:Schématisation des niveaux d'énergie sur les différents modes d'énergie d'une molécule

D’une maniére analogue, les divers processus de vibration et d’ionisation peuvent étre exprimés en

fonction du régime de vitesse et de 1’altitude, comme montré sur la Figure 13

-la zone | de la figure démontre que dans le cas d’une entrée atmosphérique d’un corps sphérique
I’excitation vibrationnelle des molécules devient importante pour des vitesse de 1’ordre de 2km/s ,

et ce d’autant plus que la pression est faible (s’€loigne de 1’équilibre).

- le début de la dissociation des molécules de dioxygéne et de diazote est marqué pour des vitesse
comprise entre 3km/s et 7.5km/s (zone |1 et I11).
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Figure 11:Caractérisation thermochimique d'un écoulement d'air d'une sphére de 30.5cm de rayon

En amont du choc 1’écoulement est en équilibre, ¢’est-a-dire que la répartition de I’énergie

d’une particule sur ses différents modes d’énergie est déterminée par les conditions de pression et

de température, ou d’un couple de variables d’état comme :

A chaque mode d’énergie correspond un temps caractéristique, il dépend du nombre de

collision nécessaire pour atteindre 1’équilibre. Alors qu’il faudrait quelques collisions pour atteindre

I’équilibre transrationnel, et une dizaine de collisions pour 1’équilibre rotationnel, 1’équilibre

vibrationnel ne serait atteint qu’a environs 20000 collisions. Ce qui signifie que le temps de

relaxations du mode vibratoire sera clairement supérieur que le temps caractéristique des autres

modes.

Tableau 1:Ordre de nombre de collisions nécessaires pour 1’équilibre des degrés de libertés et la dissociation

Phénomene Nombre de collisions
Translation 6(10)
Rotation 6(10)
Vibration 0(10%)
Dissociation > 0(10%)

On note par tvib le temps de relaxations du mode vibrationnel et par tec temps necessaire

pour une particule de 1’écoulement de se déplace dans la couche de choc, on analysant ces temps

caractéristique, on distingue trois conditions d’écoulement :
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1- Tvib>> Tec: 1’écoulement est figé vibrationnellement. L’¢état thermodynamique n’évolue
plus apres la traverse de 1’onde de choc .

2- Tvib<<Tec : €quilibre vibrationnelle et équilibre thermique locale. ; le systeme est décrit par
une seule température.

3- Tvib=Tec : déséquilibre vibrationnelle et thermique la température de vibration de chaque

molécule vibrante peut étre différente de la température de translation-rotation du melange.

Lorsque le phénoméne de vibration n’est pas a 1’équilibre, nous nous trouvons alors en
présence de régime de déséquilibre thermochimique qui se manifeste également par des réactions
chimiques existent au sein de 1’écoulement. Ces réactions chimiques peuvent se produire au cours
d’une collision moléculaire mettant en jeu des niveaux d’énergie suffisants.
si les niveaux d’excitation vibrationnelle sont suffisamment éléves la dissociation peut étre atteinte.

On notant tch le temps caractéristique des réactions chimique il est possible de distinguer
trois conditions :

1- Tch >> 1ec : écoulement chimiquement figé a la traversée de I’onde de choc due a la trés
faible épaisseur de I’onde qui représente quelques libre parcours moyen ou les variations
des caractéristiques de 1’écoulement sont trés rapide , de ce fait, les réactions chimique
n’ont pas eu le temps d’avoir lieu a I’intérieur de 1’écoulement. En considérant le gaz
comme milieu continu, on peut assimiler dans ce cas, que la composition du gaz juste

en aval du choc reste la méme que celle juste en amont du choc .

2-Tch<<Tec : UN retour rapide a 1’état d’équilibre..En d’autre termes, la  composition locale
du gaz ne dépend donc que des conditions locales de pression et de  température ou tout

autre couple d’état et I’équilibre chimique est atteint.

3- Tch== Tec : I’écoulement subit un déséquilibre chimique. La composition chimique du
Mélange gazeux évolue suivant les conditions de I’écoulement. Le retour a 1’état d’équilibre

nécessité plus de temps ou d’espace.

La Figure (13) présenté ci-dessus explicite clairement ces phénomenes. Ainsi, dans le cas de la
rentrée atmosphérique d’un corps sphérique ont conclu les informations suivantes :
-pour une vitesse de 7500 m/s et une altitude comprise entre 120 et 90 km, la couche de choc est

d’abord en état de déséquilibre thermochimique (zone C).
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-a fur et a mesure que 1’objet décélére a environs une vitesse de 6000m/s et perds de I’altitude

jusqu’a environs 60 km), 1I’équilibre thermique s’installe (zone B).
- Enfin, au-dessous de 60 km et 6000 m/s I’équilibre chimique apparait.

2.2.4.6 Le jet a contre-courant :

2.2.4.6.1 Mise en contexte :

Un jet peut étre défini comme le résultat de I'injection d'un fluide a travers une surface (I'orifice)
dans un milieu fluide d'extension infinie (le milieu). Les particules du fluide peuvent étre de natures

différentes de celles du milieu [16].

Les jets sont un exemple de configuration utilisée couramment, et parmi ce type

d’écoulement on y trouve plusieurs catégories :
- le jet libre
-le jet coaxial
-le jet transverse
-le jet & contre-courant.

Le jet a contre-courant par exemple est un cas intéressant, puisque le fluide sortant de la buse du
jet décélere subitement en raison d’un autre écoulement qui s’y oppose, ce dernier pouvant étre un
courant dominant ou bien un autre jet. La Figure 14 illustre I’interaction entre un écoulement
dominant de vitesse Us et un jet de vitesse Uo. Le jet décélére jusqu’a une distance xp avant d’étre
entrainé par 1’écoulement dominant. Dans des conditions particulieres, cette configuration est
hautement instable en raison d’un fort gradient de vitesse au niveau de la couche de mélange qui

favorise une instabilité et éventuellement déclenche la turbulence.
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2.2.4.6.2 Etat de I’art :

Figure 12;Définition du jet a contre-courant [20]
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Tableau 2:Etat de I’art sur le jet a contre-courant [19]

Chercheurs  Liguide/Gaz Type de e, L H dyi /Dy U (mys) K o ey, Re u' U7
mesure (mm) (mm) (mm) ol
Arendt ef al Gaz Tube pitot 4.6 014 014 0,005 4.5 - 2.30 10.7- ND 26— ND
(1956) 15.7 279 70 10"
Rajaratnam Gaz Tube pitot | Lt 600 0008 T.E-215 26 107 et 2500 10° 29— ND
et Beltaos 272 g 1M
(1973)
Morgan et al Eau Rotamétre 04 - 32, noi2 20 25 3 - 160 3= 107 10¢ ND
(1976) T 63, A
=3, 0120
152
Kanig ot Gaz Imagerie 25 ND ND NI ND 27 1-8  05-2x10¢ ND ND

Fiedler
(1991)

Bernero et Eau PIV 2.5 300 300 0006 ND 15-20 ND ND 1.8
Fiedler 10 - 0.03
(1908)
Lam et Chan Eau PIV 10 300 4500 00027 0,05 26 25-18 0.1-104 2x 1M ND
(1095) 29
Yoda ot Eau LIF Gt 300 00 0016 :].]3 28 13-10 20 4.6 10"
Fiedler 10 et 0.03 TRx10*
(1995
Bernero Eau LA, LIF, 2510 500 00 0006 0,13 35 1-30 ND 48108 ND
(2001) FIV - 0.03 27
Saghravani ot Eau LA 1.58- 505 05 0005 NI 2.62 3-52 ND ND ND
Ramamurthy 127 - 004 A
(2010) 2.092
Amamou Numérique NI B 400 30D 0029 L7 24 31-15 ND ND
et al (2015) 27
Robert et Gaz PIV 08 775 775 Non 02 0.20 9-25 1—10 10° ND
Monkewitz appli-
{ 013 1 cahle

2.2.4.6.3 Définition :

Comme son nom I’indique un jet a contre-courant, est un jet de vitesse Ujet SOumis a un
écoulement ou a un autre jet de direction opposée de vitesse U. Le jet décélére graduellement,
puisqu’il perd sa quantité de mouvement et a un point défini comme le point de stagnation, appelé

Xp, Sa vitesse longitudinale deviendra nulle.

Ensuite, Le fluide du jet remonte en direction de 1’écoulement opposé et gagnera une quantité de
mouvement de signe oppose par rapport a son état initial. Le jet & contre-courant est considéré
comme une configuration hautement instable, car au niveau de la couche de mélange, a une distance
Yo de I’axe du jet Figure 14, il y a un trés fort gradient de vitesse. C’est a ce niveau que se
développent des instabilités qui éventuellement ménent a des lachés tourbillonnaires, voire de la

turbulence.
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L'instabilité provoquée par l'injection des particules du jet conduit a la production de tourbillons
pseudo-aléatoires le long de I'axe du jet. Celles-ci provoquent une diffusion des constituantes du jet
dans le milieu ambiant et un transfert de quantité de mouvement et de chaleur vers le milieu. Le jet
est ainsi caractérise par une distribution non-uniforme de vitesse, et le cas échéant, de température

et de concentration d’espéces [16].

2.2.4.6.4 Les Jets Simples :
Par définition, un jet simple est un écoulement généré par une différence de pression de part et

d’autre d’un orifice qui lui assure une vitesse d’¢éjection. Le développement d’un jet turbulent

permet de distinguer trois zones distinctes comme le montre la Figure 15 [17]
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Y
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Développement établi (ZEF)

(ou de transition)

Figure 13:Description schématique d’un jet turbulent [17]

e Lapremiére Zone est appelé la zone potentielle ou couche de mélange et est divisée en

deux région. :

a) -une premiere région représentée par un coéne potentiel ou 1I’écoulement posséde les mémes
conditions que I’écoulement a la sortie de la buse. L’écoulement sera rotationnel et peut étre dérive
d’un potentiel, d’ou son appellation. Cette région connait une vitesse axiale moyenne du fluide est
égale a 0.99 la vitesse de sortie de la buse. La longueur du cone est définie comme la distance pour
laguelle la vitesse reste au moins égale a 95% ou a 99% de la vitesse en sortie de la buse. Elle

dépend fortement des conditions de sortie de la buse (profil de vitesse, turbulence, type d’injection).

b) -une deuxiéme région annulaire entourant le cne et caractérisée par de forte contrainte de

cisaillement
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e Laseconde Zone de transition :

Le début de cette zone est marqué par la fin du cone et s’étale sur une longueur égale a environ 8D.,
elle est caractérisée par la décroissance de la vitesse axiale et 1’épaississement du jet.

Cette zone se caractérise par : une décroissance de la vitesse axiale, un épaississement du jet et une
couche de mélange occupant tous le jet radialement

Cependant, la turbulence n’est pas encore pleinement développée. Les grandes tensions de
cisaillement a la frontiére du jet générent de la turbulence et permettent 1’entrainement du fluide

ambiant et donc le mélange.

e Une troisiéme zone : Zone de turbulence pleinement développée :

Dans cette zone la turbulence est pleinement developpée et le profil de vitesse est totalement

développé.

2.2.4.6.4 Les jets multiple :

La compréhension et la maitrise des jets multiples passe obligatoirement par une bonne

connaissance du comportement et des caractéristiques des jets simples.

Une configuration a jet multiple est adoptée dans certains dispositifs nécessitant des débits
importants ou il serait plus avantageux d’amener le fluide par plusieurs injecteurs plutot que par un
seul injecteur de taille importante. Cependant, ce type de configuration de jets s’avere plus au moins
assez complexe.

Ce type jet est freguemment rencontré dans différentes applications technologiques dont la
performance peut étre améliorée par une meilleure 2compréhension du mécanisme de I’interaction
des jets multiples. Ils sont utilisés notamment dans les secteurs industriels tels que le séchage, le

refroidissement, la propulsion, les chaudiéres, et dans les systémes d’injection de carburant.

Dans le cas d’écoulements des jets multiples, la structure des jets est semblable pour tous les
parametres fondamentaux et les configurations. L’écoulement est décrit a travers trois zones

indépendantes. Ces trois zones de 1’écoulement observables pour : [17]
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e La«zonedeconvergence »ou les jets ne sont pas encore en contact. Le fluide environnant

est entrainé par ces jets ce qui crée une zone de faible pression et donc attirer les jets 1’un

vers ’autre. Cette zone se termine quand les différents jets entrent en contact.

e La deuxiéme zone appelée « zone de fusion »
Est le siege du mélange des jets entre eux. Dans cette zone fortement intermittente, les profils
des différentes quantités, initialement séparés, fusionnent jusqu’a ce que la valeur maximale du
profil soit située le long de 1’axe principal. Les profils peuvent alors admettre plusieurs maximas et

minimas. [17]

e Enfin dans la derniére zone nommée « zone de combinaison »,

Le profil s’uniformise doucement pour ressembler a un profil de type jet simple. Les
caractéristiques de 1’écoulement seront alors celles d’un jet simple telles qu’elles ont été décrites a

la section précédente. [17]

Ces trois zones observables pour tous les jets multiples vont étre plus ou moins modifiées selon les

configurations des buses d’injection.

Zone de

Convergence Zone de X
Fusion .
Zone de
Combinaison

Figure 14:Description schématique de trois jets plans paralleles [17]
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2.2.4.6.,5 Paramétres globaux concernant les jets multiples :

1-Les conditions initiales de I’écoulement :

Dans un jet multiple, les conditions initiales d’injection du jet sont des points important a définir
lors de la conception du dispositif expérimental. La Figure 17 ci-dessous montre les différences

engendrées par les deux manicres possibles d’injecter les fluides.
I Hl |H " Hl’”lHl’”lH "

Jets non ventilés Jets ventilés

|
)

Figure 15:Les deux types d’injection des fluides pour des écoulements issus de jets multiples

Les deux types d’écoulements possibles se caractérisent par :
- Jets ventilés : L’espace entre les jets est occupé par du fluide qui va étre entrainé par les jets

pour se mélanger par la suite.

- Jets non ventilés : Dans ce cas, I’espace entre les jets est bouché et I’entrainement axial est nul.
L’entralnement ne peut alors avoir lieu que radialement c’est a dire depuis les jets voisins ou pour
les jets extérieurs depuis le fluide environnant. On verra alors apparaitre entre les jets des zones de
recirculation composées de deux tourbillons contrarotatifs et situées dans des régions de faibles

pressions (Murai et al. ).
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La présence des zones de recirculation dans le cas des jets ventilés va engendrer une diminution
de la longueur des zones de convergence et de fusion comme 1’ont montré Lin et Sheu .

De plus dans la région initiale, I’expansion des jets et la décroissance des vitesses seront plus
rapides dans le cas non ventilé mais restent linéaires pour les deux cas. Ces décroissances plus
rapides sont dues aux cisaillements plus importants engendrés par la présence des zones de
recirculation. Dans la derniere zone, la différence entre les deux configurations est faible et les
taux de croissance du jet et de décroissance des vitesses sont proches de ceux obtenus pour un jet

simple

e Lagéométrie des injecteurs

La géomeétrie des injecteurs va jouer un réle non négligeable dans le développement des jets
multiples. En effet I’utilisation de jets issus de fentes est assez fréquente dans les études sur les
jets multiples en laboratoire car ils permettent d’étudier I’écoulement dans le seul plan XZ des
injecteurs. Les distributions de vitesses dans les plans paralléles a YZ sont considérées comme
constantes (sur une distance suffisante) pour ne pas contribuer au développement des jets dans le
plan XZ. L’utilisation de jets plans non ventilés va entrainer I’apparition de zones de recirculation
que I’on n’observe pas avec des jets ronds puisque dans ce dernier cas, les gradients de vitesses
dans les plans parall¢les au plan YZ deviennent importants et la plus grande partie de I’air
entrainé par les jets provient de 1’espace proche entourant les jets.

Une autre différence majeure induite par le changement de géomeétrie des injecteurs va concerner
les distributions axiales de vitesse et de concentration. En effet, si dans le cas du jet rond la
décroissance la vitesse est fonction de Z/do, dans le cas de jets fentes cette décroissance suivra
dans un premier temps une loi caractéristique de sa géométrie avant de décroitre comme un jet

rond unique dans le champ lointain (Grandmaison et Zetller ).

Le nombre d’injecteurs et leurs dispositions

Le dernier paramétre global a définir avant la conception est le nombre de jets ainsi que leurs
dispositions dans ’espace. Pani et Dash ont montré dans le cas de jets issus de fentes que le taux
de décroissance de la vitesse moyenne le long du jet central diminue lorsque 1’on augmente le
nombre de jets. Néanmoins, la diminution de ce taux devient rapidement faible et les différences
deviennent négligeables pour un nombre de jets supérieur a sept. Dans le méme article, ils
déduisent a partir de la theorie développée par Reichardt, une équation permettant de prédire la
décroissance axiale des vitesses ainsi que leurs profils radiaux. Cependant cette analyse reste

limitée aux cas ou tous les jets ont les mémes dimensions et des vitesses d’éjections identiques et
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ne reste applicable que dans la zone lointaine de I’écoulement car elle ne tient pas compte, de la

zone de convergence et des éventuelles recirculations.

2. Parameétres géométriques et dynamiques des jets multiples :

Les caractéristiques de 1I’écoulement des jets multiples sont affectées par les parametres
suivants [18] :
e Ecartement des jets: L’écartement entre les jets définit la distance a laquelle les jets vont
interférer.
e Vitesse des jets: I’écoulement se trouve modifié suivant les variations de la vitesse du jet .

Cette vitesse peut-étre répartie comme suit :

+ Une vitesse du jet central bien plus importante que celle des jets latéraux on se retrouve
alors en présence d’un jet centrale Les jets latéraux dans ce cas-la sont alors attirés vers
le jet central et entrainés dans la zone de recirculation de ce dernier . On remargue une
fusion rapide des jets latéraux avec le jet central avec une vitesse maximale qui reste

toujours située le long de I’axe central.

+ Une vitesse du jet central du méme ordre de grandeur que celles des jets latéraux. Le
jet central n’est plus distingué dans 1’écoulement, ce qui implique que la derniere fusion
ne concerne que les deux jets latéraux. Avec 1’augmentation de la vitesse des jets
latéraux, la composition des zones de recirculation devient de plus en plus difficile a

définir et le jet central est de plus en plus rapidement dévié vers les jets latéraux. [17]

+ Régime instable : dans ce cas-Ia, la vitesse des jets latéraux devient tres supérieure a
celle du jet central, I’écoulement devient fortement symétrique et demeure instable car
le jet central n’est attiré que par un seul jet latéral et la fusion des trois jets est plus lente
que dans les cas précédents.

Nb :

En régime de transition entre ce cas et le cas precédent, le jet central est attiré successivement par
les un des jets latéraux, ce qui engendre une configuration trés bruyante.

En conclusion, pour une méme vitesse du jet central :

-’augmentation de la vitesse des jets latéraux retardera la fusion des jets, diminuera la vitesse au

centre et augmentera celles sur les cotés.
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-’augmentation des vitesses des jets latéraux ne change pas fondamentalement la distribution
puisque le maximum reste toujours situé dans la zone correspondant a la couche de mélange issue

du jet central.

e Inclinaison des jets : Pour un méme écartement et des vitesses données, le

Comportement des jets peut étre modifié par leurs inclinaison jets sont situées le long des jets. [17]

|
N BN BN BN N B D BN BN B e

Jets central dominant Jets latéraux dominants Reégime insrable

Figure 16:Régimes de [’écoulement en fonction de la vitesse : cas d’un jet triple fente [17]

2.2.4.6.6 Régime linéaire :

L’une des premiéres observations importantes a remarquer sur les jets a contre-courant est la
linéarité de la longueur des jets en fonction des ratios de vitesses. C’est ce que des premiers
chercheurs comme Arendt et al. (1956) [19] (2018 ricardot) ont révélé en étudiant cette
configuration dans une soufflerie a I’aide de tubes de Pitot. Les résultats qu’ils ont obtenus ont
permis d’établir la relation linéaire suivante :

U.
X o7 /f et (2.34)
d, 4 U

jet

Ou xp/djet représente la longueur de pénétration des jets sur le diametre interne de la buse géenérant

le jet, et Ujet /U appelé a, représente le ratio de vitesse. . Plus tard, Rajaratnam et Beltaos (1973)
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[20] et des auteurs comme Sui et lvanov (1959) [21] ont aussi investigué les jets a contre-courant
et ont obtenu des résultats similaires par rapport a Arendt et al. (1956). lls ont obtenu 1’équation
linéaire suivante :

X _ Y
d. U

jet

= Ka (2.35)

avec K une constante qui vaut 2.6. L’équation (2.34) sera trés utilisée plus tard dans d’autres travaux
sur les jets a contre-courant, puisqu’elle permet de faire des comparaisons directes avec la

littérature.

2.2.4.6.7 Régime non-linéaire

En régle géneérale, la littérature est en accord avec la relation linéaire mentionnée ci haut, mais peu
de chercheurs mentionnent pour quelle plage de paramétres cette relation est respectée. Saghravani
et Ramamurthy (2010) [22] ont suggéré que la linéarité s’arréte quand un ratio de vitesse critique,
ac, est atteint, défini par la relation suivante :

a, = zomLLJ (2.36)

1414D,,

D’autre part, Morgan et al. (1976) suggerent d’utiliser le ratio du flux de la quantité de mouvement
du jet par rapport a celle de 1’écoulement a contre-courant pour expliquer la non-linéarité, défini
par :

2

U. .D. 1 uU..D.

z:(ﬁj >1 ou z2 =ﬁ>l (2.37)
*~h *~h

Ils observent que lorsque ce ratio est grand, la longueur adimensionnelle des jets peut étre
modélisée a I’aide de 1’équation suivante :

1 u..D. )\t
XP _1.876 =1.B(ﬁ] 6 (2.38)
*~h

De plus, la zone de transition entre le comportement linéaire a non-linéaire posséde une forte
courbure et les auteurs recommandent d’étre prudent avec les relations suggeérées, ces zones de
transition étant définies dans I’intervalle :

U'et'D'et
05<— 2 215 ou 0.25<z<2.5 (2.39)
U.D,
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La relation (2.38) fut davantage approfondie plus tard par Sivapragasam et al. (2014) [23] a I’aide
de méthodes numériques (modele RANS). Les auteurs ont réfute cette relation et avance qu’il existe
une limite asymptotique lorsque z¥?> 107, au-dela de laquelle le jet cesse d’évoluer plus comme un

jet libre.

2.2.4.6.8 Stabilité des jets a contre-courant

La stabilité des jets a contre-courant et donc la transition vers la turbulence est un aspect
tres important car il influence grandement la nature du mélange entre les deux écoulements.
Konig et Fiedler (1991) ont étudié la transition des jets a contre-courant et ont trouve un seuil de

transition pour un ratio :

a(instable) = LjEt ~1.4 (240)

2.2.4.6.9 Les concepts LPM et SPM

Des études antérieures [24], [25] sur des jets a contre-courant (supersoniques) sortant d’une buse
centrale située sur le nez d’un corps émoussé dans un écoulement libre supersonique, indiquent
deux modes d’interaction des jets :

-le mode de courte pénétration (SPM)

-le mode de long pénétration LPM.

1- Le mode courte pénétration SPM :
Le mode de pénétration courte “ SPM > est observeé pour des jets fonctionnant avec des rapports de
pression importants soit un débits massiques importants provoquant la diminution de la distance

choc-détachement.

2- Le mode longue pénétration :
Le jet LPM est un jet de champ d’écoulement instable caractérise par le panache de jet a motif
en losange familier qui pénétre dans le choc, et qui provoque l'incrémentation de la distance choc-
détachement. La capacité du LPM a disperser et a affaiblir le choc détaché a été confirmée
expérimentalement [26] ainsi que [27]

La transition de LPM a SPM se produit dans un débit massique compris entre 0,0145 kg /s et 0,113
kg /s. [28]
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Notons, Pj la pression du jet et Pamn la pression du milieu ambiant, Si, le rapport de la pression du
jet a la pression ambiante est supérieure a 1’unité, le jet est caractérisé comme par un jet sous-
expansé , tandis qu’il est dit fortement sous-expansé si le rapport est tres supérieure a 1 Venkatachari
et al>* décrivent les différences entre LPM et SPM et la transition de LPM a SPM comme suit:

« ... Le déplacement du choc [en LPM] est nettement plus élevé que celui trouvé dans un champ
d'écoulement stable... [SPM et sans jet]. Dans ce scénario [LPM], le flux de jet est incapable de
rester contenu dans la couche de choc. Au lieu de cela, il commence a interagir fortement avec le
choc de la paroi résultant en une grande distance de coupure de choc, créant un écoulement instable
avec un tres choc dispersé. Au fur et a mesure que le débit du jet augmente, pour des raisons encore
mal comprises, la distance de coupure recommence a diminuer et le débit revient finalement a une
condition [SPM] plus stable, ou le champ de flux la structure est caractérisée par un choc terminal

a reaction ... » [29]
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Figure 17:Mode de pénétration courte : Caractéristiques du champ d’écoulement stable pour une configuration de
buse centrale
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Figure 18:Mode de pénétration longue : caractéristiques d 'un champ d’écoulement instable pour une configuration
de buse centrale

2.2.4.6.10 Application dans le contréle des écoulements :

Les jets a contre-courant sont utilisés comme systéme de contrdle d’écoulement en régime
supersonique et hypersonique. ils provoque un décollement vers ’amont de 1’onde de choc ce qui

réduit les pertes de trainée, comme illustré par I’expérience de la figure 1.3 (Daso et al., 2009).

Les chercheurs constatent que cette technologie permet d’économiser du carburant et d’augmenter
les performances. Suite a ces constats, des recommandations ont été suggérées pour installer un
systeme de jets a contre-courant sur les navettes, afin de réduire les contraintes thermiques lors de

leur entrée dans 1’atmosphére.
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Figure 19:Effet du jet & contre-courant dans le contrdle des écoulements en condition supersonique

Revue bibliographique :

Les écoulements de jets ont été intensivement étudiés depuis plusieurs décennies. Les
sections suivantes sont dédiées a la présentation des principaux travaux de recherche réalisés dans

ce domaine. [17 ]

Aldabbagh et Sezai (2002) ont étudié¢ numériquement les caractéristiques de 1’écoulement
et du transfert de chaleur des jets carrés multiples laminaires. Les résultats ont montré que la
structure de I’écoulement des jets multiples carrés impactant une plaque chauffée est fortement
affectée par la distance entre le jet et la plaque. D’autre part, I’amplitude du nombre maximal local
de Nusselt au point de stagnation n’est pas affectée par I’espacement jet-jet. De plus, pour de trés
faibles distances jet-plaque, aucun écoulement de la fontaine ne peut se former au point de collision,
ou les jets sont simplement déviés dans la direction transversale. Pour des distances entre la buse et
la plaque relativement basses, le jet mural remplit tout 1’espace entre les plaques ou aucun

mouvement de vortex ne se forme autour des jets.
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Thielen et al. (2005) ont réalisé des simulations numériques de 1’écoulement et du
transfert de chaleur des jets multiples impactant une surface plane chauffée en utilisant une nouvelle
fermeture de second ordre de la turbulence combinée avec un modeéle de mélange elliptique un
champs de vitesse moyenne et des tensions de Reynolds en tres bon accord avec les mesures PIV.
L’exploration de plusieurs fermetures plus simples pour le champ thermique passif, menées en
parallele, a confirmeé que le principal prérequis pour la prédiction précise du champ de température
et du transfert de chaleur est de calculer avec précision les champs de vitesse et des tensions de
Reynolds. Si cela est réalisé, le modele anisotrope classique peut suffire méme dans les écoulements
complexes. Cela est démontré dans des jets multiples impactant ou une telle combinaison de
modeles fournissait la distribution du nombre de Nusselt sur la plaque solide en accord avec les
expériences. L’extension du concept de mélange elliptique au traitement complet du deuxiéme
ordre du flux thermique et sa troncature a un modele algébrique quasi linéaire a été également

brievement abordée.
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Figure 20: he computational domain (one quarter of the flow) (a), the position of the planes on which the results are
visualized (b) and a sketch of the location of the profiles presented (c). The eye indicates the view direction used to
visualize the planes.[11]

Sautet et al. (2006) ont effectué une étude expérimentale des caractéristiques de la
combustion et des structures de la flamme sur une version simplifiée d’un brileur a jets séparés
comprenant un jet de gaz naturel central entouré de deux jets d’oxygene pur. Les effets des vitesses
de sortie des jets, des diamétres des jets et de I’espacement entre les jets sur les caractéristiques de
la flamme ont été examinés. Les résultats ont permis de quantifier I’augmentation de la vitesse du
jet central et I’espacement entre les jets afin de réduire sensiblement les émissions des NOx. La
structure de la flamme dépend fortement de I’espacement entre les jets et les vitesses de sortie du
jet. Le front de flamme se propage sensiblement avec I’espacement entre les jets; cependant, 1’effet

des vitesses de sortie du jet est plus faible, surtout si I’espacement entre les jets est éleve.
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Xiao et al. (2011) ont simulé ’hydrodynamique d’un jet simple et de quatre jets en
tandem dans un flux transversal. Il a été démontré que la pénétration du jet simple est légerement
plus profonde que le premier jet dans un groupe de jet au méme R, bien que la différence diminue
avec la diminution de R. Il est également constaté que la maniére dont la vitesse se décompose le
long de I’axe du jet est semblable a la fois pour un jet simple et le premier jet dans un groupe, et la
vitesse de décroissance augmente avec la diminution de R. Les jets en aval d’un groupe se
comportent différemment en raison de 1’effet de couverture du premier jet dans le groupe. Paron
visqueux a effet de blocage de la paroi. Ce modeéle fournit les rapports au premier jet, les jets en
aval pénétrent plus profondément dans le flux transversal et la vitesse diminue plus lentement. La
zone de circulation entre les deux jets en amont a 1’avant est plus forte que celle formée entre les
jets en aval. L’énergie cinétique turbulente présente un double pic distinct a travers les sections
transversales proches de chaque buse, avec des valeurs faibles dans le noyau du jet et des valeurs
élevées dans les couches de cisaillement. Le double pic disparait progressivement, car les couches
de cisaillement du jet se fondent plus loin de la buse, ou 1’énergie cinétique turbulente prend des
pics sur I’axe central du jet.

Cao et al. (2012) ont simulé les écoulements de jets triples paralleles dans le but
d’étudier les fluctuations de température causées par les meélanges. Le champ d’écoulement observé
dans la simulation a montré que de nombreux tourbillons sont étroitement liés avec le phénomene
de fluctuation de la température. A partir des résultats calculés, il a été montré que les amplitudes
de la fluctuation de température sont différentes dans le champ d’écoulement, tandis que la
fréquence de fluctuation de température reste constante. Avec I’augmentation du nombre de
Reynolds, le mélange des flux chaud et froid est retardé et la région de mélange convectif est
agrandie. Le phénoméne de mélange dans I’écoulement de deux jets et de trois jets a été étudié
numériquement par Durve et al. (2012). Les résultats prédits par le modele de tensions de Reynolds
s’accordent parfaitement avec les données expérimentales de la littérature en termes de vitesse
axiale et tension de Reynolds. Une corrélation exprimant les régions de mélange critiques tels que
le point de fusion et le point de combinassions en fonction de I’espacement des jets et les conditions
de sortie du jet. Une comparaison entre les configurations a jet simple, a deux jets et a trois jets a
¢été réalisée pour évaluer I’effet de la présence du deuxiéme et du troisieme jet sur le phénomene de

mélange et les fluctuations turbulentes.

Xu et al. (2012) ont effectué une étude numérique sur une rangée de jets impactant
bidimensionnels a pulsations. Sous de grandes différences de température entre les écoulements des

jets et la paroi d’impact, les propriétés thermo physiques peuvent changer de maniére significative
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dans le domaine d’écoulement. Les résultats numériques ont indiqué une augmentant une pulsation
intermittente sur une large gamme de conditions. L’écoulement oscillatoire modifie périodiquement
les structures de 1’écoulement par rapport aux jets permanents, ce qui peut éliminer la formation
d’un point de stagnation statique et augmenter le nombre local de Nusselt le long de la paroi
d’impact entre les jets adjacents. L’examen du champ de vitesse montre que le taux de transfert de
chaleur instantané sur la surface impactée dépend fortement du développement de la couche limite

hydrodynamique et thermique avec le temps.

Nouali et Mataoui (2014) ont étudié 1’écoulement turbulent et non-isotherme de trois jets
paralleles non ventilés. lls ont développé des corrélations qui révélent plusieurs résultats

intéressants en fonction de la diffusion de I’impulsion et du transfert de chaleur.

Figure 21:Computed streamlines contours (k-w SST model)[46]

Rafferty et Kaminski (2014) ont réalisé des simulations laminaires bidimensionnelles de
deux jets paralléles débouchant dans un espace semi-confiné. Des nombres de Reynolds critiques
ont été notés lorsque 1’écoulement passe d’un écoulement symétrique en régime permanent a la
formation de recirculations secondaires en aval et, finalement, a un écoulement transitoire. Pour
mieux comprendre les caractéristiques de I’écoulement, les simulations ont été effectuées pour un

espacement fixe entre les jets et des dimensions variables des entrées des jets. 1l a été constaté que
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I’utilisation d’un nombre de Reynolds basé sur I’impulsion plutét que sur la méthode d’écoulement
volumétrique standard permettait une meilleure prédiction des recirculations secondaires en aval.
Cependant, lorsque I’on compare des simulations avec la méme configuration géométrique, mais
avec deux profils de vitesse d’entrée différents, le nombre de Reynolds basé sur le débit est plus
consistant que le nombre de Reynolds basé sur I’impulsion. Un nombre de Reynolds modifi¢ est
proposé et testé sur quatre espacements de jet afin de déterminer la robustesse de la nouvelle non
dimensionnalisation. De plus, une nouvelle méthode de quantification et de visualisation du
mélange a été utilisée pour maximiser le mélange sous différents espacements de jet. Il a été constaté
que la majorité du mélange se produisait dans 1’espace entre les deux jets. L’emplacement des jets
le long des parois de I’espace confiné a donné un mélange plus efficace significative du transfert de

chaleur

Caliskan et al. (2014) ont étudié expérimentalement et numériquement ’effet de la
géométrie du jet sur les caractéristiques d’écoulement et de transfert de chaleur pour des rangées de
jets elliptiques et rectangulaires. Des mesures détaillées de transfert de chaleur sur une surface lisse
frappée par d’un ensemble de jets elliptiques et rectangulaires ont ¢t€¢ obtenues en utilisant une
caméra thermique infrarouge. Les mesures de vitesse ont été effectuées en utilisant un systeme
d’anémométrie Laser- Doppler. Les résultats ont montré que les nombres de Nusselt pour les jets
elliptiques dans les régions d’impact étaient plus grands que pour un jet circulaire. Les auteurs ont
développé des corrélations pour les nombres moyens de Nusselt pour les géométries de jets

elliptiques et rectangulaires.

Gazzah et Belmabrouk, (2014) ont étudié numériquement 1I’effet d’un écoulement courant et
de la température d’entrée du jet sur la production de I’entropie locale dans des jets turbulents ronds
chauffés. Ce travail montre que le co-courant dirigé avec un angle positif provogue une diminution
rapide de la vitesse axiale moyenne, une amélioration du mélange, une réduction de la détente
radiale du jet et une augmentation de 1’entrainement de I’air. D’autre part, les lignes de contours de
la production entropie sont tres denses avec des valeurs élevées pres de la sortie de la buse. Ceci
indique que la dissipation visqueuse est importante pres de la sortie du jet et devient négligeable
plus loin. En plus, la détente du jet pour des angles de déviation positifs améliore le taux de transfert

thermique et augmente I’irréversibilité du jet.
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Figure 22:Lignes des contours de la production d'entropie locale
calculées par les deux modéles de turbulence dans le cas du jet d’air
fortement chauffé Tj=500K.[44]

Nada et al. (2016) ont étudié numériquement le champ d’écoulement et les caractéristiques

de mélange des jets radiaux de liquide de refroidissement injectés radialement a partir de plusieurs

rangées de buses du distributeur central dans un flux transversal chauffé et non réactif dans une

chambre cylindrique. Les résultats ont montré que le diamétre de la buse, le diametre du distributeur

et le rapport de mélange par jet affectent la profondeur de pénétration et la qualité du mélange

comparés au nombre de buses par rangée et au nombre de rangées de buses. La qualité du mélange

intégral le long de la section transversale de la chambre augmente avec I’augmentation du rapport

de mélange, du diametre des buses, du nombre de buses par rangée et du nombre de rangées de

buses. Des corrélations sans dimension pour prédire la profondeur de pénétration et la qualité du

mélange en termes de parametres de controle ont été développées..

Khelil et al. (2016) ont examiné numériquement les interactions entre plusieurs jets

tourbillonnaires montés dans des positions déséquilibrées a 1’aide de différents modeles de

turbulence RANS. lls ont trouvé que pour la plupart des configurations analysées, les résultats

obtenus en utilisant le modéle RSM convenaient mieux avec les données expérimentales comparés

aux autres modeles. Les interactions entre les jets tourbillonnaires influencent la température dans

la zone de mélange et favorisent la propagation radiale du jet résultant. De plus, le changement de

position entre les jets central et périphérique affecte grandement la qualité de I’homogénéisation

thermique.
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Gharraei et al. (2016) ont étudié numériquement 1’écoulement d’un fluide laminaire non-
newtonien et les caractéristiques de transfert de chaleur de plusieurs jets carrés incidents. Les
résultats ont montré que pour un nombre de Reynolds donné et un coefficient de cohérence donné,
I’augmentation de I’indice de loi de puissance conduit a une vitesse d’impact plus élevée et a un
nombre de Nusselt sur la paroi plus élevé. Pour un plus grand espacement jet-plaque, les tourbillons
d’entrainement périphériques sont créés autour du corps de jet et en diminuant I’espacement, ces
vortex disparaissent. Il est également montré que la diminution de I’espacement jet plaque augmente

le nombre de Nusselt de la paroi.

Figure 24:Protrusion arrangement in the research domain[45]

Rao et al. (2016) ont comparé expérimentalement et numériquement des jets libres provenant
de différentes buses supersoniques pour améliorer le mélange. En plus d’une buse conique de Mach
1.80 comme référence, trois buses complexes a savoir une buse biseautée, une buse a six chevrons
et une buse ESTS a six lobes ont été utilisées. Ils ont constaté que la buse lobée ESTS présente la
plus forte amélioration du mélange (430%) suivie du chevron (222%) et de la buse biseautée avec
un débit modéré (138%). Elle produit également des vortex généralisés comparés aux tourbillons

de la buse a chevrons.

Kok et al. (2017) ont effectué des analyses expérimentales et numériques pour étudier le
comportement de mélange de fluides chauds et froids pour un jet coaxial. Plusieurs cas d’essai ont
été considérés pour étudier la qualité du melange et la fréquence des fluctuations de température.
Les résultats ont montré qu’il existe un bon accord entre les études expérimentales et numériques
en ce qui concerne les analyses spectrales. La fréquence dominante de fluctuation de température a
été trouvée égale a 5 Hz, ce qui est compatible avec la littérature. L’efficacité du mélange thermique
augmente avec 1’augmentation de la différence de température entre le jet chaud et le jet froid. De

plus, les performances de mélange thermique s’améliorent avec I’amélioration du débit de jet chaud
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dans la premiere moitié du canal et le meilleur mélange a été observé a un rapport de débit du jet

chaud au débit du jet froid égal a 2 le long de la seconde moitié du canal.

Conclusion :

Ce chapitre a été consacré a I’étude des différents parameétres régissant la rentrée
atmosphérique, en donnant, un apercu général sur les différents nombres adimensionnels ainsi que
1 “‘explication des divers phénomenes physico-chimique apparaissant dans la couche de choc ainsi

que la présentation des principaux travaux de recherche réalisés dans ce domaine. [17 ]

La modélisation mathématique et physique des phénomeénes de déséquilibre Thermochimique,
ainsi que D’explicitation des différentes équations gouvernant la thématique est présentée dans le

chapitre suivant.




Chapitre 2

Modele Mathématique et physique d’un
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Chapitre 11 Modele Mathéematique et physique d’un écoulement en
déséquilibre thermochimique

Introduction :

Le but de ce chapitre est d’établir un systeme d’équation qui permettra de préciser quantitativement
I’influence des effets de non-équilibre : relaxation de vibration et de cinétique chimique sur les

parametres macroscopique d’un écoulement d’air hypersonique

Hypothése de départ

Dans cette étude 1’écoulement en hors-équilibre thermodynamique est considéré comme suit :

e Un milieu continu (régime collisionnel)

e Les effets de diffusion, rayonnement, conduction et d’ionisation sont négligés

e Les états de vibration des molécules sont décrits par le modele d’oscillateur harmonique

e Les <¢équations régissant 1’écoulement visqueux compressible hors d’équilibre
thermochimique sont écrites dans un repére lié a 1’onde de choc, ce qui rend donc les
équations stationnaires

e L’onde de choc est suffisamment détachée pour contenir une plage de relaxation.

Les équations de conservation :
2-2-1 Conservation des especes chimique :

L’équation de conservation de la masse pour les especes dans le mélange est régies par :

T+ 5 (Patt = (2020 + 5 (Pt = (-ay)) = Wi G
1 2 3 4

Dans cette équation, le premier terme représente le taux de variation de la masse de 1’espéce o par
unité de volume dans une cellule centrée au point (X, y). le second terme englobe : pau qui représente
la composante-x du flux de masse de convection des espéces a a travers les parois cellulaires et qPux

qui représente la composante-x du flux de diffusion des espéces a a travers parois cellulaires.

Le troisieme terme a la méme signification que le terme (2) mais dans le sens —y et le dernier terme

représente le taux de production en masse des especes o du a des réactions chimiques.

Zgil Wy (i est clairement égale a zéro, puisque la masse est conserves dans les réactions

chimiques.
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2.2.2 L’équation de continuité globale

En additionnant les équations de conservation de masse des especes individuelles NB dans
I’équation de continuité globale, I’équation de conservation de masse totale pour le mélange dans

son ensemble s’écrit comme suit :

dp 0 ) B
a + o (pu) + 3 (pu) =0 (3.2)
1 2 3

Ou : le terme (1) est le taux de changement de masse du melange par unité de volume dans une

cellule centre a(x, y) et les termes (2) et (3) sont les composants du flux de masse.

2.2.3 Conservation de la quantité de mouvement

Pour le mélange, I’équation de conservation de la quantité de mouvement, s’écrit comme suit :

dpu

9 9
T (pu® +p = Te) + 3¢ (puv —14y) =0 (3.3)
T 2 3

% + % (puv — 1yy) + aiy (pv2+p—1yy) =0 (3.4)

1 2 3

Dans I’équation (3.3) ainsi que dans I’équation (3.4)

e Leterme (1) : représente le taux de variation de la composante x de quantité de mouvement
par unité de volume dans une cellule centre au point (X, y).

o Leterme(2):

o pu® est la composante x de flux de quantité de mouvement convecté a travers les parois
cellulaires.

o psont les forces de pression agissant sur les parois des cellules dans la direction
X.

o Txx les contraintes visqueux agissant sur les parois cellulaires dans la direction x.

e Le terme (3) a la méme signification que le terme (2) mais dans la direction y.
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2.2.4 Conservation de I’énergie vibrationnelle :

L’équation de la conservation de I’énergie vibrationnelle est donnée par :

F) . F) . . 9 . :
5 (Pmen”) + 5 (Pmen®u — amz) + 7~ (Pmehn”v — diny) = Oy (3.5
4

1 2 3

Dans 1’équation ci-dessus :

e Le terme (1) représente le taux de changement de 1’énergie vibratoire de la molécule
m par unité de volume dans une cellule centrée sur (X, y).
e le terme (2) englobe :
» la composante du flux d’énergie vibratoire convectée a travers les parois cellulaires :

pme‘r’r}bu.

> q¥ib Consiste en deux parties : la premiére est la conduction de 1’énergie vibratoire
a travers les parois des cellules dans la direction x et la deuxieme partie est la
diffusion de 1’énergie vibratoire a travers les parois cellulaires dans la direction y.
e Le terme (3) a le méme signifiant comme terme (2) mais dans la direction x.
e Le terme (4) représente le terme source provenant de divers processus d’échange d’énergie

et est exprimé comme :

Oy = Qup + Qyr + Qyy (3.6)
ou

Qyp Représente 1’énergie vibratoire perdue ou acquise lors de la dissociation ou de la
production moléculaire dans la cellule.

Q vt est I’échange d’énergie entre les modes vibrationnel et transrationnel dus aux collisions
a I’intérieur de la cellule,

Q vv est I’échange d’énergie entre les modes vibratoires de la molécule m avec différentes

molécules.

II faut noter que I’équation de la conservation de I’énergie vibrationnelle ne concerne que les

molécules.
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2.2.5 Conservation de I’énergie totale

L’équation de la conservation de I’énergie totale est donnée par la formule suivante :

d(pE)

ot
——
1

+ 32 (PE + PU = (UTx + VT Gt + - ((PE + PIV = (Ut + VT + 4 )=0 (3.7

2 3

Ou:

e e terme (1) est le taux de variation de 1’énergie totale par unité¢ de volume dans une

cellule centrée a (x, y).

e Dans le terme (2) :
— (pE + p)u représente la composante du flux d’enthalpie totale convecée a travers les parois
cellulaires.
— (utxx + VTxy) €st le travail effectue par les forces de cisaillement.
—(tx , consiste en deux parties : la premiére est la conduction de 1’énergie thermique a travers
les parois des cellules due aux gradients de température dans la direction x et la deuxieme
partie est la diffusion de I’enthalpie a travers les parois cellulaires due aux gradients de

concentration dans la direction x.

e Le terme (3) a la méme signification que le terme (2) mais dans la direction y.

Les équations propres aux écoulements hypersonique peuvent étre écrites sous une forme

appropriée a la formulation numérique, comme suit :

ou 0 9
ot T ax Finv = Fuig) + 37 (Giny = Guis) =S (3.8)

* U est le vecteur des quantités conservées.

* Finv,Ginv sont les flux invisibles

* Fuis,Guis sont les flux visqueux des quantités conservées dans les directions x et y, respectivement.

* S est le vecteur des termes sources issus de processus physicochimiques.
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(3.9)

(3.10)

(3.11)

Les contraintes visqueuses pour un fluide Newtoniens sont données par les formules suivantes :

Jdu

2
T =SR2 — o

ox

av
ay

(3.12)
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2 0 0
Ty =3H2 55 (313)
0 0
T = WG o (314)

Modéle de la cinetique chimique :

Les études modernes sur les propriétés des gaz traversés par une onde de choc intense
tiennent compte de D’effet important que jouent, dans 1’évaluation de 1’énergie interne, la
dissociation (s’il s’agit d’un gaz poly atomique) et I’ionisation. L’énergie délivrée au passage du
front est en effet assez grande pour exciter ces degrés de liberté « lointains », de ce fait, une onde
de choc de 7 000 m/s traversant 1’air ambiant laisse I’oxygene entiérement dissocié, I’azote a moiti¢
dissocié, et une proportion d’électrons voisine de 0,1 %.

En considérant, I’atmosphere terrestre un mélange binaire de de 21% de O et 79% de N>
(en volume) et en négligeant 1’argon (environ 1%) et toutes les traces des autres constituants.

Derriére I’onde de choc normale, ces espéces se dissocient et S’ionisent en formant de
nouvelles espéces, ainsi 1’air se présente comme un mélange gazeux réactif formé des espéeces

suivante : N2, 02, NO, N, O ,des espéces ionisées : NO*, O™, N*, O™ et des électrons libres.

11 est nécessaire d’adopter un modéle cinétique pour décrire le milieu réactif et d’étudier les vitesses
des réactions et les taux de production des espéces pour déterminer les parameétres
thermodynamiques et chimiques du mélange réactif.
On présente ci-dessus trois schéemas réactionnels de complexité croissante :[4]
1- Modele a trois réaction :
En premiére approximation on utilise le modele d’air approché a 3 réactions et 5 composant
appelé communément modeéle de Zeldovitch.
O,+N,= 20+ N, (r=1)
N,+O =NO +N  (r=2) (3.15)
NO+O =0, +N (r:3)
2- Modeéle a six réaction :
On peut compléter le mécanisme en introduisant trois types supplémentaire de collisions

réactives entre O2 et respectivement N, NO et N2. On a ainsi :
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O,+N,=20+ N, (r=1)
N,+O =NO +N  (r=2)
NO+O =0, +N (r=3)

0,+N =20+N  (r=4) (3.16)
0,+NO=20+NO (r=5)

0,+N, =2NO  (r=6)

3-Modéle a 18 réactions :
La dissociation des molécules est envisagée par les collisions avec tous les constituant du
mélange ont adjoints a ces 15 réactions les réactions d’échange. la réaction 18 n’est pas considérer

par tous les auteurs sauf par Marie-Claude

N, + M =2N+M (r=1a5)

0,+M =20+M (r=62a10)

NO+M =N+0+M  (r=11a15)

NO+0 = N +0, (r=16) (3.17)
N, +0 = NO+N (r=17)

02+N2=2NO (r=18)

Avec M = O,, N,, NO, N, O
Dans ce présent travail, on considere que les espéces réagissent entre elles suivant un modéle

cinétique a 5 et 17 réactions développé par ZELDOVICH présenté dans le tableau (3) :
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Tableau 3:Reactions de dissociation (r =1 a 15) et d'échange (r = 16 a 17).

M* de la reaction Feaction Energie mise en jeu
(ev)
r=1 0, +0, = 20+0, 512
r=2 0,+N, = 20+ N, 512
r=3 O, +NO < 20+ NO 512
r=4 0, +0 <= 20+0 5.12
r=3 0, +N = 20+ N 5.12
r=~# N,+0, 2N+ 0, .76
r="7 N,+N, = 2N +N, 9.76
r==5§ N, +NO < 2N + NO 2.76
r=2 N, +0 <= 2N+ 0 976
r=10 N, +No=IN+N 2.76
r=11 NO+O, & N+0O+0, £.45
r=12 NO+N, & N+O+N, 6.49
r=13 NO+NO = N+0+ NO 649
r=14 NO+O o N+O+0O 6.49
r=15 NO+Na=N+O+N 649
r=16 N,+0 = NO+N 327
r=17 NO+O = O0,+N 137

En considérant un catalyseur M dont le rdle est simplement de permettre la réaction de dissociation
ou de recombinaison, les 15 premieres réactions élémentaires de dissociation peuvent étre écrite
sous une forme plus compacte, comme suit :

On distingue deux types de réactions dans le modeéle :

- Réactions de dissociation : Ce sont les réactions r = 1 a 15, la dissociation des molécules derriére
le choc de traduit ainsi par la diminution de la température. La prépondérance de 1’azote moléculaire
dans le mélange augmente la zone de déséquilibre du fait que la molécule de 1’azote qui a une
température caractéristique de dissociation importante, se dissocie difficilement. [2]

- Réactions d’échange : Sont les réactions r = 16 et r = 17 (parfois appelées «réactions de shuffle>>)
Les réactions d’échange sont les deux réactions les plus importantes pour la formation d’oxyde

nitrique, dans 1’air.
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Les constantes de vitesse :
La constante de vitesse directe :
Afin de pouvoir évaluer les expressions précédentes, il faut expliciter les expressions des constantes

de vitesse des réactions, la constante de vitesse directe est donnée par la loi d’ARRHENIUS

Ef,r

K(f,r) = C(f, "T(f,r)exrrr (3.18)

Ou Esy est I’énergie d’activation et Csr est une constante. Ces paramétres sont trouvés a partir de

données expérimentales Appendice A

La constante de vitesse inverse :
Sous les hypotheses habituelles, les constantes de vitesse de réaction inverse sont données par :

K(br)= (K(H.N)T (b)) (3.19)

(K(eq.n)T (b,r))

La constante d’équilibre est déterminée par les fonctions de partition des espéces [2] dont les

constantes sont données par les tables thermodynamiques. Cependant PARK a employé la forme

suivante :
kg =exp(C,, + C,, 2 + C,, 2°+ C, 2°+ C,, 7*) (3.20)
Avec :
104
zZ = T (3.21)

Les coefficients C o, C4,r sont données en Appendice A

Modélisation de la turbulence :

La turbulence est un phénomene fréquemment rencontré dans les écoulements de fluide
comme 1’air. Par exemple, lorsqu’un corps aérodynamique se déplace suffisamment vite dans I’air,
il génere de la turbulence dans les couches limites prés des parois ainsi que dans son sillage.
L’atmosphére terrestre est ¢galement un écoulement turbulent. Le développement de la puissance
des calculateurs ces trente dernieres années a conduit les industriels a s’intéresser de plus en plus a
la simulation numérique des écoulements turbulents qui reste bien moins onéreuse qu’une approche

experimentale.
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Une des problématiques de la turbulence réside dans le colt prohibitif de la simulation numérique.
En effet I’équation de Navier-Stokes doit étre capable de reproduire tout type d’écoulement quel
que soit le nombre de Reynolds. On pourrait donc pour ainsi dire tout calculer et tout prévoir.
Cependant, pour que ce calcul soit fidéle a la réalité, le schéma numérique devra résoudre toutes les
échelles, jusqu’au plus petites échelles présentes dans un écoulement turbulent & grand nombre de
Reynolds sont appelées échelles de Kolmogorov ou échelles dissipatives

En plus de I’approche DNS Il existe trois autres types de simulation numérique en Mécanique des
Fluides : RANS (Reynolds Average Navier Stokes), DNS (Direct Numerical Simulation) et LES
(Large Eddy Simulation)

Equations de base pour les écoulements turbulents :

On pourrait dire que la turbulence est un mode naturel d’écoulement d’un fluide visqueux, ou des
mécanismes internes d’échanges d’énergie assurent la création et le maintien de toute une hiérarchie
de mouvements chaotiques, répartis continiment sur une large gamme d’échelles macroscopiques

[22].

Propriétés des écoulements turbulent

e Phénomenes instationnaire et non-linéaires :

Les équations de Navier-Stokes, qui décrivent les écoulements de fluide, contiennent
des termes non-linaire. Cette non-linéarité a un réle primordial dans le développement de la
turbulence qui se caractérise par des variations spatiales et temporelles tres irrégulieres. Ce
caractere fortement non-linéaire est associé a la coexistence dans I’écoulements de
mouvements a des échelles tres différentes. L’énergie de 1’écoulement transite entre ces
différentes échelles. Ce transfert d’énergie s’effectue en moyenne et dans le cas des
écoulements tridimensionnels, depuis les grandes structures cohérentes jusqu’aux plus
petites. La taille des grandes structures est limitée par la géométrie de I’écoulement.

Leur énergie provient de 1’écoulements moyen. La taille des plus petites structures est liée

aux effets dissipatifs (échelle de Kolmogorov).

e Phénomenes dissipatifs : c’est la viscosité du fluide qui est a I’origine de la dissipation de

I’énergie cinétique produite aux grandes échelles. La transformation de I’énergie cinétique
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en énergie interne (¢lévation de température) s’effectue au niveau des échelles dissipatives

plus petites.

Phénomenes tridimensionnels et rotationnels : méme lorsque 1’écoulement moyen est
bidimensionnel, les fluctuations induites par la turbulence sont nécessairement

tridimensionnel et le champ de vitesse est rotationnel.

Phénomenes diffusifs : les écoulements turbulents ont la propriété de favoriser le mélange

par diffusion de quantité de mouvement, de chaleur et de masse.

Phénomenes imprédictibles : Bien que les équations de Navier-Stokes soient

déterministes, il est impossible de prédire le comportement d’une solution a long terme.

Ceci demanderait une précision infinie sur les conditions initiales.

Décomposition de Reynolds :

Un des piliers de la modélisation en turbulence est I’approche par moyennage en temps des

équations de Navier-Stokes de maniére a trouver une solution pour I’écoulement moyen.

f (xi,t) = hf (xi,t)i + f' (xi,t) (3.22)

La quantité f peut représenter une composante de la vitesse, la pression ou la température de

L’écoulement. En introduisant la décomposition de Reynolds, les nouvelles équations obtenues sont

dites équations moyennées. Dans la littérature anglo-saxonne, il est utilisé I’acronyme

RANS. Elle a le mérite d’étre a la base de nombreux modeéles de turbulence qui, couplés a des

observations expérimentales, donnent de bonnes estimations d’écoulements moyen

Les axiomes de Reynolds :

f=r+f (3.23)
g=9g9+g (3.24)
g . partie moyenne

g’ : partie fluctuante

f :partie moyenne
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f': Partie fluctuante

On en déduit aisément :

f+9=f+g (3 .25)
af =af (3.26)
of d
== (3.27)
of dx = 00xf (3.28)
fg=rg (3.29)

Dans les équations sont apparues de nouvelles variables issues de la non-linéarité des équations de
Navier-Stokes. Ces variables sont les contraintes de Reynolds u i u j appelées aussi corrélations
doubles de vitesse fluctuante. La fermeture des équations précédentes nécessite de calculer ou

modéliser ces contraintes.

Le probléme de la fermeture :

Comme on vient de le voir, la décomposition de Reynolds a permis d'écrire un certain nombre
d'équations pour les inconnues du probléme. Cependant, on introduit a chaque étape des inconnues
supplémentaires. Il s'agit alors de fermer le probleme en introduisant des modeéles pour les
inconnues supplémentaires. La différence entre les équations de Navier-Stokes et celles de Reynolds est
en fait essentielle, parce que les contraintes —u;uj sont des inconnues supplémentaires et que 1’on ne dispose
a priori que du méme nombre d’équations. Dans un probléme laminaire, on a 4 fonctions inconnues : Uy, Uy,
Us, P et quatre équations : L’équation de continuité et les trois équations de Navier-Stokes. Pour un probleme
turbulent, on dispose du méme nombre d’équations, les équations de Reynolds remplacant celles de Navier-
Stokes, mais en plus des fonctions inconnues de 1’écoulement moyen Ui, U,, Uz et P, on a les 6 fonctions
inconnues du tenseur de Reynolds —uu; Donc dans le cas général, on a 10 fonctions inconnues, mais
seulement 4 équations. On dit que le systéme n’est pas fermé.

Pour pouvoir résoudre ce systéme, il faut trouver des équations supplémentaires en nombre
suffisant, c’est le probleme dit de la fermeture du systeme.

Pour cela, beaucoup de chercheurs se sont investis dans le domaine et plusieurs contributions de

modeles de résolution ont été proposées. Parmi ces modeles on peut citer les quatre modéles les
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plus utilisés qui sont le modéle k-¢ standard, RNG k-¢, k- réalisable et le modéle aux tensions de

Reynolds appelé aussi modele (RSM).

Concept de Bousines de la turbulence :
Bousines (1877) a proposeé une représentation mathématique des contraintes de Reynolds (—pu;u;).
Les contraintes turbulentes sont supposées proportionnelles aux gradients des vitesses moyennes
de I'écoulement [88], soit en incompressible :

(Ui u;)= s [‘Z—;Jiw%}u%&ijk (3.30)
Ue - est la viscosité turbulente

dij : est le delta de Kronecker défini par :
{5”:0 Pour i= j }
0;=1 Pouriz=]j
k : étant I'énergie cinétique égale a :

k=%(ui)2=%(02+\72+v72) (3.31)

Classification des modéles de turbulence :

Un modele de la turbulence est une représentation mathématique de la corrélation (—pu;u;)
responsable du transport turbulent dans 1’écoulement. Généralement, des expressions algébriques
ou bien des équations différentielles sont utilisées pour fermer le systeme des équations de Navier-
Stokes et constituent le modéle mathématique de la turbulence.

Le modéle mathématique doit avoir les caractéristiques suivantes :
* Base sur des concepts de base (eg : concept de Boussinesq).

* Représentant le phénomene de la turbulence.

* Mathématiquement simple.

* Numériquement stable.

* Domaine d'application vaste.
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Pour représenter le transport de la turbulence, plusieurs modeles utilisant différentes équations pour
les parameétres caractérisant I'écoulement turbulent ont été proposés. Les équations proposées
contiennent des termes qui représentent :

e Le transport convectif de la turbulence par I'écoulement moyen a I'échelle de la micro

turbulence ;

e Le transport diffusif par I'écoulement de fluctuations turbulentes a I'échelle de la micro
turbulence.

L'utilisation des équations exactes de transport de la turbulence pour les différents parametres de
I'écoulement assure que tous les phénomenes associes a la turbulence sont représentés dans les
équations du modele. Donc plus de réalisme peut étre assuré avec ces equations mais a I'encontre
d'une complexité mathématique augmentée.

On distingue deux grandes catégories de modélisation :

+ Modéle du premier ordre (modéles a viscosité turbulente) basé sur I’hypothése de
Boussinesq qui consiste a modéliser directement les tensions de Reynolds a 1’aide de la
viscosité turbulente. Relativement facile a utiliser mais la qualité de modélisation influe
directement sur la qualité de 1’écoulement moyen

+ Modele du second ordre : Les tensions de Reynolds sont calculées directement, la
modélisation se porte alors sur des moments d’ordre supérieur. La mise en ceuvre est plus

délicate mais les résultats sont de meilleures qualités.

Tableau 4:Catégorie de modélisation turbulente

Modéle sans équations de transport Champs moyens cas simples

) Vitesse, pression,
Equations de Reynolds + P

Caractéristiques globales
hypothéses semi—empiriques
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X . Champs moyens cas plus complexes
Modele ler ordre avec équation de transport P y P P

) +grandeurs turbulentes
Equations de Reynolds + 9

. Caractéristiques
1 ou 2 équations de transport a
Vitesse, pression,
Caractéristiques globales
Energie cinétique turbulente,

Dissipation turbulente

Modele 2eme ordre Equations de Reynolds + Champs moyens+
Equations tension de Reynolds + Champs fluctuants moyennés
Modeéles de fermetures 2éme ordre (Moments)

Simulation numérique en Mécanique des Fluides :

Le besoin de recourir aux simulations numériques en Mécanique des Fluides est aujourd’hui
omniprésent dans de multiples domaines d’application (automobile, aéronautique et thermique par
exemple) et ce pour plusieurs raisons. Tout d’abord, les simulations numériques permettent de
comprendre les phénomenes impliqués dans un écoulement : 1’acces a certaines informations est
rendu possible, 1’écoulement peut étre calculé et donc visualise en 3D. De plus, les simulations
numériques permettent de tester I’influence de plusieurs paramétres sans avoir a reconstruire tout
un banc expérimental. On congoit évidemment qu’il est plus aisé, par exemple, de modifier un
maillage de turbine a gaz plutdét que de faire construire de nouvelles pieces. Les simulations
numériques peuvent également permettre d’observer les comportements d’un écoulement dans une
géomeétrie a plus grande échelle sans pour autant nécessiter la construction de pilotes encombrants.
Le code de calcul Fluent propose plusieurs modéles de turbulence Il est bien évident que la qualité
des résultats de simulation d'écoulement turbulent est trés liée au modele utilisé. Le choix du modéle

sera subordonné au type d'information que I'on veut obtenir a partir de la simulation.
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4.3.1 Equations de Navier Stokes moyennées (Reynolds Average Navier Stokes : RANS)

Les simulations RANS [33] résolvent les équations de Navier-Stokes moyennées. En d’autres
termes, la turbulence est ici entierement modélisée. De ce fait, les résultats obtenus ne sont pas
toujours représentatifs de la réalité, surtout si les configurations simulées sont complexes (en
situation réactive notamment). Toutefois ce type de simulation permet d’obtenir un bon ordre de
grandeur de I’écoulement moyen aussi bien en termes de vitesse que de température ou de pression.
C’est pour cela que beaucoup de codes industriels actuellement sur le marché, sont basés sur ce
principe. Le colt de calcul (en temps CPU) est en effet relativement faible, ce qui permet de simuler
des configurations trés complexes sur des maillages raffinés. C’est la simulation utilisée dans cette

étude.

Le modéle k-¢ standard :

Le modele k-¢ standard proposé par Launder et Spalding [32] est le plus simple des modeéles
complets dits a deux équations. Ce modele suppose que le régime de turbulence est pleinement
établi dans tout le domaine et que les effets de la viscosité moléculaire sont négligeables par rapport
a ceux de la viscosité turbulente (loin des parois). Il est basé sur ’hypotheése de Boussinesq.

C’est un modele semi-empirique. Deux équations de transport sont utilisées : une pour 1’énergie
cinétique de turbulence k obtenue a partir d’une équation exacte et I’autre pour le taux de dissipation
de I’énergie cinétique € obtenue par résonance physique. Les termes des contraintes de Reynolds

sont :

ou; . 9Uj 2 .
—PpUU; = Ut (a_xj a—Xj_)+§5]ijk (3.32)

La viscosité turbulente est donnée par :
U= pCfEE
L’¢énergie cinétique turbulente est définie par :
1

Le taux de dissipation € de I’énergie cinétique k est donné par :

au;U;

€= aX.X, (3.34)
Equation de transport de 1’énergie cinétique k:
9 U =2 My Ok _
o (p.k.U;) = %) [(# s s Gy — pe (3.35)
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Equation de transport du taux de dissipation de 1’énergie cinétique ¢ :

0 — d 9 2
ox; (P& U) = 5 [(u +ot a—x,] +Cre7 (G) = 2C2ep—  (3:36)

Le terme de production Gk est donnée par :

oU;
Gr = —pu;u; a_xj (3.37)

C1¢,2¢ . Constantes

0, 0 ¢ Le nombre de Prandtl turbulent pour k et €

Les constantes du modéle :
Les résultats de calcul dépendent fortement de la valeur des constantes empiriques, cela constitue
une faiblesse de ce modeéle, bien que les auteurs admettent le plus souvent les mémes valeurs, Les

valeurs utilisées par défaut dans le code Fluent sont :

Tableau 5:Valeurs des constantes du modele k-¢ standard.

Cie Coe Ok O¢ Cu

1.44 1.92 1 1.3 0.09

Le modéle k-¢ RNG :

Basée sur une technique mathématique appelée Renormalisation (d’ou I’acronyme RNG : Re-
Normalisation Group) [34], cette variante se caractérise en pratique, dans 1’équation en , par un
coefficient C+ze variable. Ceci permet d’amortir la turbulence dans les régions a fort taux de
déformation (turbulence surévaluée par le modele standard).

La différence principale entre la version standard et RNG k-¢ est dans 1’équation du taux de la
dissipation turbulente d’énergie. Dans les écoulements a taux de contraintes élevés, le modele RNG
prévoit une faible viscosité turbulente (taux de dissipation ¢ €levé et une production de turbulence
k faible) par rapport au modele standard. Bien que le modéle RNG k-¢ a été découvert pour faire
mieux que le modele standard pour les écoulements avec une grande courbure des lignes de courant,

il n’est pas encore autant valid¢ intensivement par les chercheurs que le mode¢le k-¢.
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Equations de transport :

Le modeéle est base sur des equations de transport de forme similaire que le modeéle standard :

2%, (P k.U;) = §<akﬂeff X ) + G — pe

(3.38)

2
2%, (P e.U;) = _<0-’1r5.ueffa ) t +Che " (Gy) — Rg — CZsp% (3.39)

ak : nombre de Prandtl inverse effectif pour k

ae: nombre de Prandtl inverse effectif pour €

Modélisation de la viscosité effective :

Ou: V=

Dans le cas d’un grand nombre de Reynolds ;

U = pC —
C,.=0,085, dans le modele RNG

La modification de RNG pour le tourbillonnement :

k
Ug = Htof(as»ﬂ»;)

pro - La valeur de la viscosité turbulente calculée sans tourbillonnement

1 : Nombre caractéristique de tourbillonnement

as : Constante de tourbillonnement, par défaut égale a 0.07

Calcul du nombre de Prandtl effectif inverse :

@k, - Sont calculés a partir de la formule suivante :

a—1.3929 |0-6321

a+2.3929 |0-3679
p—1.3929

®p—2.3929

Ou:

__ Hmol

Heff

(3.40)

(3.41)

(3.42)

(3.43)

(3.44)

(3.45)
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ao=1. Dans le cas d’un Reynolds tres éleve %«1, et ak=a:=1,393
eff

Calcul du terme Re dans 1’équation de ¢ :
La différence importante entre le RNG et le modéle standard se trouve dans le terme additionnel a
1’équation de & donné par :

_ Cun3(1—n/no)£2

Re k(1+B13)

(3.46)

ou:
k

n=3S-—
g

no = 4,38
B =0,012
En utilisant I’équation (3.27), 1’équation (3.22) de € devient :

a — a ok * 2

Ou C*;: est donnee par :
C*ZE = CZE + Rg (348)
Les constantes du modéle :

Tableau 6:Valeurs des constantes du modéle k-¢ RNG.

Cu Cle C2¢e cE n0 B

0.085 1.42 1.68 0.7179 4.38 0.015

Le modéle k-¢ réalisable [33] :
Le dernier modele de la famille k-& differe du modele standard principalement par deux choses
importantes :

e Une nouvelle formulation pour la viscosité turbulente,
e Une nouvelle équation pour le taux de dissipation.
Le terme "Realizable” ou réalisable signifie que le modele satisfait certaines contraintes

mathématiques sur les contraintes de Reynolds et logique avec la physique des écoulements
turbulents. Ainsi, ce modéle prédit avec plus de précision le taux de propagation des jets. 1l procure
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aussi des performances supérieures dans les écoulements impliquant la rotation, les couches limites

sous de forts gradients de pression adverses, la séparation et les recirculations.

Equation de transport :

9 ) =2 Hey Ok _
ox, (Pl U) = 7 [(u 50 9%, T Gk~ pe (3.49)
d — i} U~ O€ £2
ox, (p-&.U;) = ox; [(u oD an| TGS —PC2 (3.50)
Ou:
C, = max{OASL} (3.51)
n+95

k
n=sS-— (3.52)

&

Modélisation de la viscosité turbulente:

La viscosité turbulente est donnée par :

pC k?
Hy=—"— (3.53)
£
Le terme de Cu est donné par :
1
C,=——— 3.54
Y 459
Ou:
Et
D\U = "QU - Zgijwij (356)

Ou (2;j est le tenseur de rotation obtenu a partir de la vitesse angulaire w .

Les constantes AO et As sont données par :
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A0=4.04
As =6 cos ¢
Ou:

¢ = Zcos L (V6W) (3.58)

SiiSikSki
= ¢ (3.59)
$
=10, 0w
S = 2o T o, (3.61)

Les constantes du modéle :

Tableau 7 : Valeurs des constantes du modéle k-¢ RNG

C2 Ok O¢

1.9 1 1.2

Modélisation de la production de turbulence dans les modéles k- :

Le terme Gk représente la production de I’énergie cinétique turbulente. Il est identique pour les
modeles (k-g) standard, RNG et le modele réalisable. De I'équation exacte pour le transport de k,

ce terme peut étre défini comme :

G = —puy; ™ (3.63)

Pour évaluer Gk d’une maniére logique avec I'hypothese de Boussinesg, on écrira :

G, = US> (3.64)

Ou S est le module du tenseur moyen du taux de contrainte, défini comme :
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Traitement de la région proche de la paroi :

Nous allons ici établir simplement la forme du profil de vitesse et de température dans un
écoulement turbulent.

Au niveau des parois, les effets visqueux ne peuvent plus étre négligés et la modélisation basee
sur un nombre de Reynolds turbulent n’est plus valable. Pour pallier a cette difficulté, on utilise des
« lois de paroi » (Standard Wall Functions), qui sont des modéles d’intégration connectant les
conditions a la paroi et pres de la paroi. Ces lois sont fondées sur I’approche proposée par Launder
et Spalding [35].

Nous n’intéressons pas ici au détail de la couche limite, mais a 1’effet global de la présence
d’une paroi sur I’écoulement.

La modélisation de 1’écoulement en proche paroi s’appuie sur celle des écoulements turbulents

pariétaux cisaillés simples.

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

définit les paramétres adimensionnels suivants

yr =% (3.66)
u
Ut = uz (3.67)
Avec :
w, = (%)1/2 (3.68)

Ou tw est la tension de cisaillement & la paroi.
Une analyse temporelle multi-échelle permet de décomposer en trois couches distinctes la couche

limite turbulente proche d’une paroi lisse :

e Une premiere couche ou la viscosité du fluide domine la viscosité turbulente et est appelee

sous-couche visqueuse. Dans cette zone le profil de vitesse est linéaire et s’écrit :

Ur=Y" (3.69)

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

e Une couche intermédiaire ou la viscosité du fluide et la viscosité turbulente sont

équivalentes, appelée zone tampon.
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e Une couche externe ou la viscosité turbulente est prépondérante et ou le profil de vitesse
est logarithmique et :

Ut = %ln(EY*) (3.70)

Cette couche externe est supposée commencer pour 30 < y+ > 300. Dans le code Fluent,
elle est utilisée ce profil est modélisé par des lois semblables a celles que nous avons détaillées

précédemment .Elles s’écrivent:

U*x= yx* Pour y * < 11.225

1
U* = Eln(EY*) Pour y + > 11.225

Les expressions de yx* et us sont :

1 1
y+ = 2otk o (3.71)
p .
— . 1 1
U Yag. 2
w2t e P (3.72)
™

K : constante de Von Karman (=0,4187).
E : constante empirique définissant la rugosité de paroi qui est égale a 9,793 pour une paroi lisse
Up : la vitesse moyenne du fluide au point P, situé a la distance yp par rapport aux parois.

kp : énergie cinétique turbulente au point P.
Tp : contrainte de cisaillement a la paroi T = (Z—;)

u : viscosité dynamique du fluide

L’énergie cinétique turbulente est calculée dans tout le domaine. La condition a la paroi imposée
pour k est alors : dk /dy=0. Le calcul de k et € dans une cellule fluide adjacente a la paroi est
effectuée avec I’hypotheése d’équilibre local entre les taux de production et de dissipation de
I’énergie cinétique turbulente. Ainsi I’équation de transport de € n’est pas resolue dans cette cellule,

ep est calcule comme suit :

3 3
C /4k /2
g, =L —L— (3.73)
kyp
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Le Modélek — o :

Le modele standard k—w dans le Fluent est le modéle propose par Wilcox (Turbulence
Modeling for CFD. DCW Industries, Inc., Canada, California, 1998).
Celui-ci introduit des modifications pour tenir compte des effets de faible nombre de Reynolds, la
compressibilité, la propagation et le cisaillement de 1’écoulement. Le modele de Wilcox prévoit le
cisaillement des ecoulements libres axisymétriques, des sillages lointains, les couches de mélange,
en écoulement plan, les jets ronds et plans, et les écoulements pariétaux. Une autre variante du
modéle standard k — w est le modele appelé les k — » — SST ce dernier est également disponible
dans FLUENT.
Le modeéle standard k— est un modele empirique base sur les équations du transport pour I’énergie
cinétique turbulente (Kk), et le taux spécifique de dissipation (w), qui est définie par le rapport :

k

0=—
&

Ce modele a pour avantage d'étre assez simple et de prendre en compte l'histoire de la
turbulence. Mais le choix de I'échelle de longueur est empirique et I'extension au cas

tridimensionnel est difficile.

o(pk) , o(pku;) :i(rk% j+Gk Y, +5, (3.73)
ot OX; OX; j

0(pw) o(pau;) =i[pw% j+Gm—Yw+Sw (3.74)
ot OX; OX; j

Dans ces équations :
e Gyreprésente la production de 1’énergie cinétique de turbulence due aux gradients moyens
de vitesse,

o G, représente la production de o,
e I et ladiffusivité effective de k et w respectivement,

e YketY, ladissipation de k et @ due a la turbulence.

e SketS, lestermes sources correspondants.
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Les constantes du modeéle :La diffusivité effective pour le modéle k-w est donné par :

K H

[, =pu+—+ I, =u+—+ (3.75)
(o o,
La viscosité turbulente est déduite a partir de la relation suivante :
k
p=a" = (3.76)
w

Le coefficient corrige a* la viscosité turbulente pour les faibles nombres de Reynolds est

déterminé par :

a; + Re,
a‘=a’ _F?ek (3.77)
14 &
Re,
Ol Re, = 2X avec Re, =6a; =f3/3et f§ =0.072

y770)
Remarque : Pour les grands nombres de Reynolds pour ce modéle on a:

a“=a =1

Modéle K- ® SST

Le modeéle k- SST ( Shear Stress Transport ) se base sur le modéle k-w. Il combine le modéle
Wilcox k —w original qui est efficace pres des parois et le modele k — ¢ standard a I'écart des paroi
en utilisant une fonction de mélange (blending function). La formulation de viscosité turbulente est
modifiée pour tenir compte des effets de transport de la contrainte de cisaillement turbulente
principale. [42]

Il limite également la viscosité turbulente. Les options de transition et de cisaillement sont

empruntées du modele k-w.

Ce modele offre des avantages similaires au standard k-o. Le modele SST représente le
transport de la contrainte de cisaillement turbulent et donne des prédictions trés précises de
I'apparition et de la quantité de séparation d'écoulement sous des gradients de pression négatifs. La

SST est recommandée pour des simulations de couche limite de haute précision.

La dépendance vis-a-vis de la distance entre les parois rend cette méthode moins adaptée
aux écoulements de cisaillement libres par rapport a la norme k-w. Il nécessite une résolution de

maille pres du mur.
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Simulation numérique directe (Direct Numerical Simulation : DNS [36]

Les simulations DNS se situent complétement a 1’opposé des simulations RANS. Ici, les
équations de Navier-Stokes sont entiérement résolues : la turbulence est calculée et non plus
modélisée. Ces simulations sont donc des plus précises mais ont un co(t de calcul beaucoup trop
¢levé pour qu’il soit envisageable (du moins a ce jour) de simuler une configuration industrielle en
DNS. En effet, le nombre de points nécessaire pour réaliser une DNS est directement lié au nombre

de Reynolds de

L’écoulement (N=Re9/4, si la distance entre deux points voisins du maillage est de I’ordre de
I’échelle de Kolmogorov). Dans notre cas, le nombre de Reynolds est aux alentours de 16000 et 3
milliards de points seraient alors nécessaires... Les simulations de type DNS sont donc limitées a
des calculs "académiques" de type boite cubique de petit c6té, ou bien a des écoulements a faible
nombre de Reynolds. Les résultats obtenus avec ce genre de simulations sont par ailleurs trés utiles

pour créer des modeles qui seront ensuite utilisés en LES ou en RANS.

Simulation de grandes écheles (Large Eddy Simulation : LES) [105]

Les simulations LES résolvent les équations de Navier-Stokes filtrées spatialement : seules
les petites structures sont modélisées alors que toutes les autres sont calculées. En pratique, le
filtrage spatial est imposé par le maillage : seules les structures plus grosses que le maillage seront
résolues. Par ailleurs, des modeles, dits modeéles de sous-maille, sont introduits pour simuler la
turbulence des petites échelles. Avec ce genre de simulation, il est possible d’obtenir des grandeurs
moyennes mais également des grandeurs fluctuantes, ce qui fait I’intérét de la LES en comparaison
aux simulations RANS. Les codts de calcul, certes plus importants que pour des simulations RANS,

restent raisonnables et autorisent la simulation de géométries complexes sur des maillages raffinés.

Conclusion :

Dans ce chapitre, nous avons présenté les équations gouvernant les différents processus
physico-chimique pris en compte durant cette étude, ainsi que les équations de conservation
modélisant 1’écoulement. On dispose ainsi d’un outil théorique qui nous permet de décrire
I’évolution des différentes grandeurs de 1’écoulement réactif en déséquilibre thermochimique
derriéere une onde de choc. Dans le chapitre suivant on propose une étude numérique d’un
écoulement hypersonique bidimensionnel visqueux en déséquilibre chimique autour des corps
émousses avec une application d’un jet contre-courant au niveau du nez de ces corps pour éloigner

le choc et réduire le chauffage aérodynamique.
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Modeélisation numérique
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Introduction :

Pour traiter un probléme de mécanique des fluides ce qui est d’autant vrai pour d’autres

branches de la physique, la résolution peut étre établie soit par une approche :

— analytique : le grand avantage de cette approche est qu’elle permet d’avoir des solutions exactes.

Cependant, elle est limite pour des cas tres simples en formulant un certain nombre d’hypothéses.

— expérimentale : c’est slirement 1’approche qui représente le mieux la réalité. En contrepartie, elle
est souvent difficile a mettre en ceuvre et nécessite un certain temps pour résoudre tous les

problémes qu’on peut rencontrer. Sans oublier qu’elle peut devenir tres vite trés coliteuse

— numérique : elle permet de faire moins d’hypotheses qu’une approche analytique et permet de
traiter des problemes relativement complexes. De plus, elle peut étre moins codteuse qu’une
approche expérimentale. Par contre, elle est limitée par 1’ordre des méthodes numériques utilisées,

la précision du mod¢le et les moyens de calcul mis en ceuvre.

La modélisation numérique est la transcription du phénoméne physique en langage informatique,
les efforts et les progres réalisés dans les méthodes numériques et plus particulierement en CFD
montrent tout I’intérét qu’on lui porte. Par contre les deux approches expérimentale et numérique
sont souvent associées et complémentaires : avant toute réalisation expérimentale, une étude CFD
préalable est souvent réalisée pour mieux cerner et jauger le probleme. Puis, I’expérimentation vient

en phase finale confirmer ces résultats.

La simulation se présente presque toujours sous forme d’un programme ou d’outils

informatiques. Ces derniers sont couramment appelés des environnements de simulation
3.1 Présentation du code de calcul Fluent :

ANSYS FLUENT est un code de calcul commercial de CFD « Computational Fluid
Dynamics » offrant une capacité de modélisation compléte d'un large éventail de problemes de
mécanique des fluides qu'ils soient compressibles, incompressibles, laminaires ou turbulents. Il
permet des analyses a I'état d ‘équilibre ou en régime transitoire. FLUENT inclut un grand nombre
de modeles permettant la résolution de problémes de phénoménes de transport et de transferts de
chaleurs. FLUENT peut aussi modéliser les réactions chimiques a travers des géométries
complexes. Les modeéles de turbulence inclus dans FLUENT sont précis et robustes et font partie
des eléments essentiels de la gamme des modeles offerts par le logiciel d 'autant plus que ceux-ci

prennent en compte d'autres phénomenes physiques tels que la flottabilité et la compressibilité.
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3.1.1 Principales étapes de simulation sous Fluent :
3.1.1.1 Préparation de la géométrie et maillage :
- Création de la géométrie :

Toute simulation CFD commence par la réalisation de la géométrie en 2D ou 3D, soit avec un
logiciel intégré au code de calcul CFD soit a I’aide d’un logiciel de CAO. Dans le deuxi¢me cas, la
géomeétrie doit étre exportée en un format lisible par le logiciel de maillage. Les formats STEP10

ou IGES 11 sont les plus couramment utilisés.
- Géneration du Maillage

Le maillage est une discrétisation de 1’espace a étudier. Il est constitué d’un ensemble de mailles
(ou cellules) dans lesquelles les équations du probleme seront résolues. La génération du maillage
(2D ou 3D) est une phase tres importante dans une analyse CFD, vu son influence sur la solution
calculée. Un maillage de trés bonne qualité est essentiel pour 1’obtention d’un résultat de calcul
précis, robuste et signifiant. La qualité du maillage a un sérieux impact sur la convergence, la

précision de la solution et surtout sur le temps de calcul.

Une bonne qualité de maillage repose sur la minimisation des éléments présentant des « distorsions
» (skewness en anglais), et sur une bonne « résolution » dans les régions présentant un fort gradient

(couches limites, ondes de choc,. . . ). Un bon maillage doit également étre suffisamment « lisse ».
- Composants du maillage

Le domaine de calcul est défini par un maillage qui représente le fluide et les faces solides qui

interviennent.

— “Cell” : volume de controle divisant la géométrie ;

— “Face” : frontiére d’une “cell”, ou sont définies les conditions aux limites ;
— “Edge” : frontiére d’une “face” ;

—“Node” : point de maillage ;

—“Zone” : groupe de “nodes”, “faces” et/ou “cells”.
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Technique générales de génération du maillage [69]

Pratiquement, il n’existe pas de régle précise pour la création d’un maillage valable, cependant il

existe différentes approches qui permettent d’obtenir une grille acceptable
Nous pouvons résumer ces regles ainsi :

» Maintenir une bonne Qualité des éléments

» Assurer une bonne Résolution dans les régions a fort gradient

» Assurer un bon Lissage dans les zones de transition entre les parties a maillage fin et les

parties a maillage grossier
» Minimiser le nombre Total des éléments (temps de calcul raisonnable)
On peut se souvenir de ces régles en utilisant la formulation mnémotechnique QRLT
Génération du maillage

Dans une analyse CFD, La génération du maillage est une phase tres importante vu I’influence de

ses parametres sur la solution calculée.
Lors de la génération du maillage le suivis des caractéristiques suivantes est primordial :

» Le choix d’un domaine de calcul assez large et ce afin éviter que les conditions aux limites

influent sur le résultat.

» Réaliser un maillage suffisamment fin au voisinage de la partie exposée a de fort gradient

de pression, température.. ..

» Réaliser un maillage plus grossier loin de la partie, ou I’écoulement ne varie pas ou peu, afin

d’économiser du temps de calcul

» S’assurer que la transition se fassent de maniéré progressive entre les zones raffinées et non

raffinées pour éviter les problémes d’erreur numériques lors de la résolution
» Une bonne résolution au niveau de la couche limite

» Et enfin, un nombre pas trop important de mailles pour ne pas alourdir les temps de calcul
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Importance de la qualité d’un maillage

L’obtention d’un résultat de calcul précis, robuste et signifiant est intimement lié a la qualité de
maillage généré. Une bonne qualité de maillage repose sur Une bonne résolution dans les régions
présentant un fort gradient (couches limites, ondes de choc ...etc.) Enfin, la qualité de maillage a un

sérieux impact sur la convergence, la precision de la solution et surtout sur le temps de calcul.
Les différents critéres de qualité :

La distorsion (skewness) :

Mesure la distance entre I’intersection de la ligne reliant deux centres de cellules avec leur face

commune et le centre de cette face . Cette valeur doit étre inférieure a 20.

SkC’WH(_’SS = max —
Ci

Figure 25:La distorsion (skewness)

La Non-orthogonalité :

Mesure 1’angle entre la ligne reliant deux centres de cellules et la normale de leur face

commune. C’est un parametre trés important on peut définir trois plages de ses valeurs :
o N-O<70: valeurs sure
o 70<N-0<90 : requiére un traitement spécial

o N-0>90 : mauvais maillage et ne peut pas étre utilisé pour la simulation.

non — orthogonality

Figure 26::La Non-orthogonalité
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Le rapport d’aspect (aspect ratio) :

Le rapport d’aspect est ’allonge- ment d’un ¢élément c.a.d. le rapport entre la plus grande et la plus
petite de ses dimensions. Un rapport de 1 est idéal. Il s’applique aux éléments triangulaires,

tétraédriques, quadrilatéraux et hexaédriques

Figure 27:Le rapport d’aspect (aspect ratio)

Le lissage :

Le changement dans la taille des éléments de maillage d’une zone maillée a un autre doit étre
graduel, la variation de la taille des éléments de deux zones adjacentes ne doit pas dépasser 20%

(ce qui équivaut a un facteur de croissance de 1.2)

. L . A\ R

A - / — <1.2
Axi

Ax, Ax,

Figure 28:Le lissage

Convergence en maillage

Dans une modélisation CFD, la solution doit étre indépendante de la densité du maillage pour
étre sdr du réalisme de la solution que donne le solveur aprés convergence. De maniere
systématique, pour tout calcul par CFD on se doit de réaliser et de présenter un test de convergence
en maillage, en reportant I’évolution d’une grandeur, tant qu’a faire que 1’on souhaite mesurer par

la simulation en cours.
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Solution exacte Résultats indépendants

du maillage
><\‘x X X

% X

Valeurs de la solution

Densite de maillage

Figure 29:Test de convergence en maillage

Mise en donnée et simulation [37]

Cette section explicite les étapes nécessaires pour réussir une simulation numérique. Selon

le codes (Ansys-Fluent), les principales étapes d’une simulation sont décrites en détails ci-apres :
1.Le paramétrage du solveur et choix de ’algorithme.

2.La modélisation de la turbulence .

3. Le choix du schéma de discrétisation spatiale

4.Sélectionnez le mode d’évaluation des dérivés en choisissant une méthode de gradient
5.Définissez les facteurs de sous-relaxation

6.Apportez les modifications supplémentaires aux parameétres de résolution

7.Activez les analyses de solution appropriées

8.Initialisez la solution

9.Commencez le calculer

10.Verifiez la convergence et la stabilité
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Paramétrage du solveur et choix de I’algorithme :

Selon le probléme, on peut étre amené a consideérer :

-Le solveur pressure-based ou densité-based

— La dimension du probleme, 2D, 3D, ou axisymétrique

— Le caractére stationnaire ou instationnaire

— Le caractére incompressible ou compressible de 1’écoulement

ANSYS FLUENT offre deux méthodes de résolution de problémes : le solveur « pressure-based

»et le solveur « density-based »

Initialement, I'approche « pressure-based » a été développée pour les fluides incompressibles a
faible vitesse tandis que l'approche «density-based» est orientée davantage vers les fluides
compressibles a haute vitesse. Le logiciel permet tout de méme ['utilisation de I'une ou l'autre des
méthodes pour un grand nombre de type et de vitesse de fluide. Dans les deux cas, le champ de
vitesse est obtenu a partir des équations de mouvement. Dans I'approche « density-based »,
I'équation de continuité est utilisée pour obtenir le champ de densité tandis que le champ de pression
est déterminé a partir de I'équation d'état. D'autre part, dans I'approche « pressure-based », le champ
de pression est extrait en résolvant une équation de correction de la pression qui est obtenu par la
manipulation des équations de continuité et de quantité de mouvement. Quel que soit le choix de la
méthode, ANSYS FLUENT va résoudre les équations qui gouvernent la conservation de la masse
et de la quantité de mouvement, et au besoin de I'énergie, ainsi que d'autres scalaires tels que la

turbulence et les espéces chimiques.

Le solveur « pressure-based» utilise un algorithme qui appartient a une classe générale de
méthodes appelée la méthode de projection. Dans cette méethode de projection, la contrainte sur la
conservation de la masse (continuité) du champ de vitesse est obtenue en résolvant une équation
pour la pression, celle-ci est dérivée des équations de continuité et de quantité de mouvement de
sorte que le champ de vitesse, corrigé par la pression, satisfasse a la continuité. Les équations sont
couplées entre elles et non-linéaires donc le processus de calcul de la solution utilise un systeme

d'itération dans lequel les équations sont resolues jusqu'a ce que la solution converge. Il existe deux
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algorithmes de solveur « pressure-based » dans ANSYS FLUENT : un algorithme dit « segregated

» et un autre dit « coupled »

Algorithme « segregated » L'algorithme implémenté résout les équations qui gouvernent de fagon
séquentielle. Les équations qui gouvernent étant non-linéaires et couplées, la boucle de solution
doit étre effectuée de facon itérative afin d'obtenir une solution de convergence numérique. Cet
algorithme découple ou sépare chaque équation (u, v, w, p, T, k, E, etc.) des autres équations et les
résout de facon individuelle. L'algorithme dit « segregated » est économique au niveau de
I'utilisation de la mémoire puisque les équations discrétisées ne sont stockées en mémoire qu'une a

la fois. En revanche, la convergence est plus lente a cause de la résolution d'équations découplées.

Algorithme « coupled » Contrairement a l'algorithme « segregated » décrit précédemment,
I'algorithme « coupled » résout un systeme couplé d'équations comprenant les équations de quantité
de mouvement et de I'équation de continuité basée sur la pression. Les étapes 2 et 3 présentes dans
l'algorithme « segregated » sont remplacées par une unique étape. Dans laquelle le systeme
d'équations couplées est résolu. Les équations restantes sont résolues de facon découplées comme
dans l'algorithme « segregated » ce qui permet d'améliorer de maniére significative le taux de
convergence de la solution. En contre-partie, le besoin en mémoire informatique est multiplié par

1.5car le systéme d'équations entier doit étre stocké pour converger vers la solution.
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Solveur * pressure-based ™
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Figure 30:algorithme du solveur pressure-based
Solveur « density-based » Le solveur « density-based » résout les équations qui gouvernent la
continuité, la quantité de mouvement, I'énergie ainsi que le transport des différentes especes de
facon simultanée (ou couplée). Les équations qui gouvernent les autres scalaires sont résolues par
la suite de maniere séquentielle, c'est a dire distinctes les unes des autres. Ces equations étant non-
linéaires et couplées, plusieurs itérations de la boucle de solution doivent étre effectuées avant
gu'une solution convergée soit obtenue. Avec ce solveur « density-based », deux méthodes sont
disponibles pour résoudre le systeme d'équations couplées: la formulation couplée explicite et la
formulation couplée implicite. Les équations discretes et non-linéaires qui gouvernent sont
linéarisees afin d'obtenir un systéeme d'équations pour les variables dépendantes dans chacune des

cellules de calcul. Le systéeme linéaire obtenu est alors résolu pour créer une mise a jour de la
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solution du champ de fluide. La maniere dont les équations qui gouvernent sont linéarisées peut
prendre une forme « implicite » ou « explicite » a I'égard de la variable dépendante (ou d 'un

ensemble de variables) d'interét.

- Méthode implicite : pour une variable donnée, la valeur inconnue dans chaque cellule est calculée
en utilisant une relation incluant a la fois les valeurs existantes et inconnues des cellules voisines.
Par conséquent, chaque inconnue apparait dans plus d'une équation dans le systeme, et ces équations

doivent étre résolues simultanément afin de donner les quantités inconnues.

- Méthode explicite : pour une variable donnée, la valeur inconnue dans chaque cellule est calculée
en utilisant une relation incluant uniquement les valeurs existantes. Par conséquent, chaque
inconnue apparait uniquement dans une seule équation du systéme et les équations pour la valeur
inconnue de chaque cellule peuvent étre résolues une a la fois afin de donner les quantités

inconnues.

Dans la méthode de résolution « density-based », FLUENT offre le choix d'utiliser une linéarisation
implicite ou explicite des équations. Ce choix s'applique uniquement a l'ensemble couplé des
équations qui gouvernent. Les équations de transport pour les scalaires supplémentaires sont
résolues distinctement de I'ensemble couplé (comme la turbulence, rayonnement, etc.) et sont
linéarisées puis résolues de maniére implicite. Dans le cas ou c'est la méthode implicite du solveur
« density-based » qui est choisi, chaque équation de I'ensemble couplé d'équations qui gouvernent
est linéarisé implicitement tout en respectant toutes les variables dépendantes de I'ensemble. 1l en
résulte alors un systeme d'équations linéaires de N équations pour chaque cellule dans le domaine,
ou N est le nombre d 'équations couplées dans I'ensemble. Comme il ya N équations par cellule, ce
systeme est parfois appelé un systeme d'équations en « bloc». En ce qui concerne le choix du solveur
« density-based » explicite, chaque équation de I'ensemble couplé d'équations qui gouvernent est
linéarisé explicitement. Tout comme dans I'option implicite, il en résulte un systéme de N équations
pour chaque cellule dans le domaine et toutes les variables dépendantes dans I'ensemble seront
mises a jour une a la fois. En résumé, une approche couplée implicite résout toutes les variables (p,
u, v, w, T) de toutes les cellules en méme temps, alors qu'une approche explicite résout toutes

variables (p, u, v, w, T) une cellule a la fois.
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——|  Mise & jour des propriétés
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Résolution simultanée de la continuité.
quantité de mouvement, de I'énergie et
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Résolution de la turbulence et des autres
équations scalaires,

Non S v Ou ) ‘
Convergence? ———( Slop

Figure 31:density-based solveur

Choix du modéle

L'un des intéréts de ce logiciel de simulation généraliste, est qu'il dispose d'un nombre

relativement important de modéles, pouvant faire face a divers aspects de la mécanique des fluides :

e Ecoulements diphasiques (miscible, non miscible, cavitation, solidification).
e Turbulence (LES, k — w, k — €, SA, Reynolds stress...).
e Combustion (pré-mélangé et non pré-mélangé).

e Transport de particules.

Ecoulements en milieux poreux, maillages mobiles et dynamiques avec reconstruction du maillage,
entre autres. Les schémas numériques temporels et spatiaux peuvent étre modifiés pour améliorer

la convergence.
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Choix du schéma de discrétisation spatiale

La discrétisation des équations différentielles consiste a les transformer en un ensemble

d'équations algébriques en utilisant des approximations de dérivées.
Fluent propose de nombreux schémas d'interpolation pour la discrétisation spatiale a savoir :

e Schéma Upwind du ler ordre « First-Order Upwind »

e Schéma Upwind du 2éme ordre « Second-Order Upwind »

e Schéma a loi de puissance « Power Law »

e Schéma QUICK « Quadratique Upwind Interpolation for Convective Kinetics »
e Schéma «Bounded Central Differencing »

e Schéma MUSCL « Monotone Upstream-centered Schemes for Conservation Laws»
Choix de La méthode du Gradient

Les gradients des variables sont nécessaires pour évaluer les flux diffusifs, les dérivées de
vitesse et pour des schémas de discrétisation d'ordre élevé. Les gradients des variables sur les faces
des mailles sont calculés en utilisant une série de Taylor multidimensionnelle. Les gradients sont

calculés dans ANSYSS Fluent selon les méthodes suivantes :

e Green-Gauss cell-Based
e Green-Gauss Node-Based

e Least-Squares cell-Based
Choix de la précision des schémas utilisés

Lorsque 1’écoulement est aligné sur le maillage, la discrétisation de first-order upwind peut étre
acceptable. Lorsque le flux n’est pas aligné avec le maillage (c’est-a-dire lorsqu’il traverse les lignes
du maillage de maniere oblique), la discrétisation first-order convective augmente toutefois I’erreur
de discrétisation numérique (diffusion numérique). Pour les maillages triangulaires et tétraédriques,
le flux n’étant jamais aligné avec le maillage, vous obtiendrons généralement des résultats plus
précis en utilisant la discrétisation du second ordre. Pour les maillages quad / hex, nous obtiendrons
également de meilleurs resultats en utilisant la discrétisation de second ordre, en particulier pour

les écoulements complexes.
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En résume, alors que la discrétisation du premier ordre produit généralement une meilleure
convergence que le schéma du second ordre, elle donne généralement des résultats moins précis, en

particulier sur les maillages tri / tet.

Dans la plupart des cas, nous pourrons utiliser le schéma de second ordre a partir du début du calcul.
Toutefois, dans certains cas, nous devrons peut-étre commencer par le schéma de premier ordre,
puis basculer vers le schéma de second ordre aprés quelques itérations. Par exemple, si nous
exécutons un calcul de flux avec un nombre de Mach €levé avec une solution initiale trés différente
de la solution finale attendue (comme dans notre cas), nous devrons généralement effectuer
quelques itérations avec le schéma de premier ordre, puis activer le schéma de seconde ordre. et
poursuivre le calcul jusqu’a la convergence. Une initialisation multigrille compléte est également
disponible pour certains cas de flux, ce qui nous permet de poursuivre avec le schéma de second

ordre a partir du début.

Si nous rencontrons des difficultés de convergence avec le schéma de second ordre, nous devrions

plutdt essayer le schéma de premier ordre.

Les schémas de discrétisation MUSCL de troisiéme ordre et MUSCL peuvent offrir une meilleure
précision que le schéma de second ordre pour les écoulements rotatifs ou tourbillonnants. Le
schéma QUICK est applicable aux maillages quadrilatéraux ou hexaédriques, tandis que le schéma
MUSCL est utilisé sur tous les types de maillages. En général, cependant, le schéma de second

ordre est suffisant et le schéma QUICK n’apportera pas d’amélioration significative de la précision
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Choix du Type de flux convectifs

Il existe trois types de flux convectifs lors de I’utilisation du solveur basé sur la densité :

+ Séparation par différence de flux de Roe (Roe-FDS) : Roe-FDS divise les flux en un manoir
cohérent avec leurs valeurs propres correspondantes. C’est la valeur par défaut et elle est

recommandée dans la plupart des cas

« Meéthode de division en amont Advection (AUSM) :L’AUSM fournit une résolution exacte
des discontinuités de contact et de choc et est moins susceptible aux phénomeénes de

carboncle.

+ Séparation par différence de flux de Roe a faible diffusion (Roe-FDS a faible diffusion) :Le
Roe-FDS a faible diffusion est utilisé lorsque le modele visqueux LES est activé. Il réduit la

dissipation dans les calculs de LES et n’est utilisé que pour les écoulements subsoniques.
Facteurs de sous-relaxation

Lors de la résolution itérative des équations algébriques, il est souvent utile d’accélérer (sur-
relaxation) ou ralentir (sous-relaxation) les variations de la variable d’une itération a I’autre. La
sous-relaxation est régulierement utilisée dans les problémes non linéaires pour éviter que la
solution ne diverge. Elle consiste a diminuer la rapidité des changements d’une variable d’une
itération a 1’autre, par I’introduction d’un coefficient de sous relaxation ap compris entre 0 et 1.
Plus ce coefficient est faible et plus la sous-relaxation est forte. Sinon, on tend vers I’instabilité du

processus de convergence [71].

Dans le solveur baseé sur la densité, I’usage des facteurs de sous-relaxation est demandé pour

les équations résolues de maniére séquentielles.

Pour la plupart des écoulements, les facteurs de sous-relaxation par défaut ne necessitent
généralement pas de modification. Si un comportement instable ou divergent est observé,
cependant, nous devons réduire les facteurs de sous-relaxation pour la pression, la quantité de
mouvement, I’énergie cinétique turbulent et le taux de dissipation d’énergie a environ 0,2, 0,5, 0,5

et 0,5 [72].
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Initialisation de la solution

Avant de commencer une simulation CFD, nous devons fournir a ANSYS FLUENT une premiere
estimation du champ de solution. Dans de nombreux cas, nous devons veiller a fournir une solution

initiale permettant d’atteindre la solution finale souhaitée.

Pour notre calcul on a fixé un champ de vitesse égal a la vitesse d’entrée dans tout le domaine

comme point de départ des itérations
Pilotage de la solution
La convergence vers une solution en régime permanent est réalisée en deux étapes :

e Les parametres utilisés dans ces étapes sont déterminés et définis en fonction des entrées de
I’utilisateur pour le type de flux pouvant mieux caractériser le domaine de la solution.
e Les types de flux disponibles pour la sélection sont classés en fonction de la compressibilité

du flux ainsi que du nombre de Mach dominant dans le domaine de la solution.

Le pilotage de la solution effectue généralement une initialisation multi grille compléte (FMG)

suivie de deux étapes itératives.
Utilisation de I’initialisation du multigrid complet (FMG)

Pour des problémes d’écoulement complexes, tels est le cas pour les écoulements hypersoniques,
la convergence des flux peut €tre accélérée si une meilleure solution initiale est utilisée au début du
calcul. L’initialisation Full Multigrid (initialisation FMG) peut fournir cette solution initiale et

approximative a un colt minimal par rapport a la charge de calcul globale.[72]

Immédiatement avant le début de I’itération, le pilotage de la solution effectuera une initialisation

multi grille complete pour obtenir la meilleure solution de démarrage initiale.
. Etapel:

L’¢étape 1 a pour objectif de faire évoluer la solution de la phase initiale difficile vers la convergence
en garantissant une stabilité maximale. Au cours de cette étape, la solution passe progressivement

de la précision du premier ordre a la précision maximale [38]
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- Etape2:

A ce stade, la solution est poussée fortement vers la convergence par des ajustements réguliers de
la valeur de la LFC afin d’assurer une convergence rapide et d’éviter toute divergence éventuelle.
A I’étape 2, I’historique résiduel est surveillé et analysé a intervalles réguliers pour déterminer si
une augmentation ou une diminution de la valeur de CFL est nécessaire pour obtenir une

convergence rapide ou pour empécher une divergence [38]
NB :

e La théorie de la stabilité linéaire montre que la formulation implicite basée sur la densité
est inconditionnellement stable. Cependant, comme pour la formulation explicite, les non-
linéarités dans les équations gouvernantes limiteront souvent la stabilité.La CFL par défaut
pour la formulation implicite basée sur la densité est 5,0

e La CFL par défaut pour la formulation explicite basée sur la densité est 1.0, mais peut-étre
augmenter pour certains problemes 2D a une valeur inférieure a 2,0. Si la solution est
divergente, c'est-a-dire si les résidus augmentent trés rapidement et que votre probléme est
correctement configuré et initialisé, c'est généralement un bon signe que le nombre de

Courant doit étre abaissé.
Convergence

Ce critere est une condition spécifique pour les résidus qui définissent la convergence d'une solution
itérative. La convergence a été jugée sur la base de trois critéres. Tout d'abord, les résidus
d'équations normalisées pour les équations de la quantité de mouvement, de la continuité, de la
turbulence et de la fraction volumique ont été surveillés et devraient baisser de maniére souhaitable
en dessous de 10 . Cependant, ce critére seul ne suffit pas pour juger de la validité de la solution.
Dans certains cas, le critére résiduel peut ne jamais étre rempli méme si la solution est valide et
pour d'autres, la solution peut étre incorrecte méme si les résidus sont faibles. On essaie d'avoir une
bonne convergence tout au long de la simulation et donc les criteres sont rendus stricts afin d'obtenir
un résultat précis. Le suivi de la convergence se fait avec les résidus. Le tracé des résidus montre
guand ceux-ci atteignent le seuil de tolérance. Les résidus de ’énergie doivent atteindre 10 et des

espéces 107 afin d’obtenir la conservation.
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Stabilité :

Des instabilités numériques peuvent apparaitre avec un probleme mal posé, un maillage de
mauvaise qualité et/ou des parametres de solveur inappropriés et présentés comme des résidus en
augmentation (divergents) ou « bloqués». Les résidus divergents impliquent un déséquilibre

croissant dans les équations de conservation.
Les principales solutions pour remédier a ces problémes sont [38] :

o Vérifier que le probleme est bien pose.
e Calculer une solution initiale en utilisant un schéma de discrétisation de premier ordre.
e Diminuer les facteurs de sous-relaxation.

e Remailler ou raffiner les cellules de la géométrie.

3.3 Spécification du probleme

De nombreuses techniques, telles qu'une cavité orientée vers l'avant, des aéro-pointes
rétractables et des jets opposés, ont été proposées pour améliorer le champ d'écoulement en amont
du nez du véhicule. Ces différentes stratégies présentent des caractéristiques variables dans un

champ d'écoulement hypersonique.

Théoriguement parlant, le jet opposé est un moyen accessible pour réaliser la fonction de
réduction du flux thermique en amont des véhicules hypersoniques. Le jet a partir d'un point de
stagnation peut repousser 1’ondes de choc loin, formant ainsi une région de recirculation de chaque
coté. La force de trainée diminue considérablement lorsque les ondes de choc se séparent de la paroi
du nez et le chauffage aérodynamique important est isolés par le courant de recirculation. Par
conséquent, le jet opposé présente une caractéristique significative pour la réduction de la trainée

et du flux thermique

L’objet de ce présent travail est de simuler la phase de rentrée atmosphérique et d’adopter la
technique du jet opposée comme procedure assurant la réduction du flux thermique a la paroi
jusqu’a un seuil supporté par la paroi que nous spécifions valable dans une marge variant de 1000K
jusqu’a 1300K et ce au moindre cout, entre autre, il faudra déterminer le débit optimum du gaz
réactif injecté qui assure a la fois la protection de 1’engin et la minimisation du poids a embarquer.

Cette étude sera répartie en phase :

Tous d’abord on procéde a la simulation numérique de la partie amont du véhicule incluant la
réactivité du plasma dans la couche de choc suivant un modéle de la cinétique chimique de

Zeldovich, on spécifiera les caracteristique de la couche de choc ainsi que la répartition du flux de
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chaleur le long de la paroi .Ensuite , et sur le méme corps de rentrer on utilisera un jet simple de
gaz réactif qu’on injecte sous différente pression, on spécifiera la répartition du flux de chaleur le
long de la paroi dans ce cas-la .Enfin, on tente de répartir le débit utilisé pour un seul jet principal
de facon uniforme en plusieurs configuration : un jet central et deux jets latéraux , un jet central et

quatre jet latéraux ,un jet central et six jets latéraux et un jet central et huit jets latéraux.

Suite aux résultats obtenues on établira une ¢tude comparative entre 1’usage d’un jets simple
multiple et on tentera de spécifier quelle serait la meilleure configuration possible a adopter qui

représente un meilleur compromis entre le débit utilisé et la protection de la paroi.
Création de la géométrie sous ANSYS Design Modeler

Le corps arrondi choisi pour la simulation est la sphére de « Lobb » les calculs sont effectués pour
les conditions correspondant a la portée balistique suivant I’expérience de Lobb éfféctuée au Naval
Ordnance Laboratoire, en tirant des spheres d'un demi-pouce de diametre, leurs ombre a permis de
tracer la forme du choc se produisant a I’amont de la sphére et de calculer la distance d’espacement

entre le choc et la parois. [74]

-Le rayon de la sphere est de R =6.35mm

-La longueur du cylindre est L= 1.3m.

-La pression et température amont valent respectivement 664Pa et 293K
-Le nombre de mach étant de 15.35.

-La température moyenne de la paroi est de 1000 K.

-La paroi est supposée non-catalytique.

R
Outlet

Sym

Figure 32:Sphére de Lobb
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Le modéle géométrique, réalisé a 1’aide de « Design Modeler », est illustré dans la Figure (4.9).
Lors de la réalisation de conception la géométrie, un plan de symétrie par rapport a I’axe (xy) a été
créé, ce qui réduit par la suite le nombre de mailles du domaine de calcul (L’écoulement sera étudié

dans la demi-moitie).

Figure 33:Création de la géométrie

Cotes: 3
H3 & mm
__Ré 6.35 mm
V10 20 mm

Figure 34:Cotation

Construction du maillage sous ANSYS Meshing :

Un maillage structuré, a base d’¢léments quadrilatere, a été utilisé lors des différentes simulations

numeériques effectuées dans ce travail. Comme montré sur la figure suivante ;

e

112
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0,005 0,01 (m)

0,0025 0,0075
Figure 35:Maillage initial de la géométrie

Qualité de maillage : La qualité de maillage joue un rdle tres important dans la précision et la
stabilité des calculs numériques. ANSYS Fluent propose plusieurs criteres pour vérifier la qualité
du maillage généré. Un des criteres est la qualité orthogonale.

A. Qualité orthogonalité [37]

Dans le cas de ce travail, et comme illustre la figure 31, la qualité orthogonale a un minimum
de 0,56. La valeur maximale est égale a 1 avec une moyenne de 0,78, ce qui est montre une

excellente qualité du maillage.
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]
]
]

HDHW

Critéres de qualité des éléments

0,70

Orthogonal Quality mesh metrics spectrum

Unacceptable

Bad Acceptable Good Very good Excellent
0-0.001 0.001-0.14 0.15-0.20 0.20-0.69 0.70-0.95 0.95-1.00

Figure 36:Qualité de maillage basée sur la qualité orthogonale

B. Inclinaison « Skewness » :

Paramétres de contrile

o Quadd

&
=

Mombre d"éléments
,E §
2

0,0

WWI_IWWHHH

Critéres de qualité des éléments

0,60 0,63

Skewness mesh metrics spectrum

Excellent
0-0.25

Very good Good Acceptable Bad
0.25-0.50 0.50-0.80 0.80-0.94 0.95-0.97

Figure 37:spectre métrique d’inclinaison

Unacceptable
0.98-1.00
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Repérage des conditions aux limites :

La derniére étape du préprocesseur consiste a identifier et a nommer les différentes parties de la

géométrie.

0 0,01 {rm)
| I ]
0,0025 0,0075

Figure 38:Repérage des conditions aux limites

Configuration :

Le logiciel « Fluent » offre deux options de calcul L’option « Simple précision ou double précision
» double précision ou simple précision. Dans le mode « double précision », les nombres a virgule
flottante sont représentés en utilisant 64 bits, alors que le mode « simple précision » utilise une
représentation a 32 bits. L’inconvénient de cette précision est que le premier mode de calcul

nécessite beaucoup de mémoire dynamique.

e
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Fluent Launcher (Setting Edit Only) — O et
Y Y
ANS‘I’ S Fluent Launcher
Dimenzion O phions
20 [Double Precizion
a0
Proceszing Options
Dizplay Options (®) Serial
Dizplay Mesh After Reading () Parallel

wiorkbench Color Scheme
[] Do mot show thiz panel again

ACT Option
[] Load &CT

[#] Show Mare Options

Cancel Help -

Figure 39:choix du mode de calcul et le type de dimension

Cette boite de dialogue nous permettent de décrire la physique de notre probléme et de contréler

notre simulation.

W @, Setup
E General
B89 Models
Materials General
Cell Zone Conditions Mesh
» ¥ Boundary Conditions | scale.. || check |[Report quality
2 Dynamic Mesh
@ Reference Values o
v @ Solution Solver
% Methods Type Velocity Formulation
$¢ controls O Pressure-Based @® Absolute

e i ot
Report Definitions @ Density-Base

- Monitors

. Time 2D Space
e CL) Steady O PF;anar

"-=D Initialization O Transient @® Axisymmetric
ﬁ’l Calculation Activities O Axisymmetric Swirl
=/ Run Calculation
v
b3 %’es(:'::phics O Gravity
> [’2‘, Plots
I Animations
&> Reports

@ Parameters & Customizat...

Figure 41:étape de la configuration
Figure 40 Le paramétrage du solveur
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Spécification du modeéle :

Pour centrer notre probleme on doit bien spécifier le modele mathématique utilisée pour la

résolution .

Activation de I’équation d’énergie :

Energy X
Energy

£4 Energy Equation

m Cancel | | Help

Figure 42:activation de [’énergie

Choix du model de turbulence :

Viscous PModel

Model

Inwiscid

Laminar

Spalart-aAllmaras (1 egn)
k-epsilon (2 eqn)

lk-omega (2 eqn)

Transition k-kl-omega (3 eqnl
Transition SST (4 eqgn)
FReynolds Stress (5 eqn’)
Scale-Adaptive Simulation (SAS])
Detached Eddy Simulation (DESY)

00000@0000

k-omega Model
@ Standard
) BSL

) S5T

k-omega Options
[ Lows-Re Corrections
[] shear Flows Corrections

Options

riscous Heating
Compressibility Effects
[ Production Kato-Launder
[ Production Limiter

Model Constants

Alpha™_inf

[1

Alpha_inf

[o.52

Beta~_inf

[o.09

Beta_i

[o.o7z

User-Defined Functions
Turbulent Wiscosity

| none

Prandtl Mumbers

TKE Prandtl Mumber

|r||:|r1e

SDR Prandtl Mumber

|r||:|r1e

Energy Prandtl Mumber

|r|0r1e

wall Prandtl Mumber

|HDHE

B (S| [roe]

Figure 43:choix du modele de turbulence
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Construction d’un Modele pour les réactions et le transport

La configuration du probléeme pour le transport des espéces et les réactions volumétriques

commence dans la boite de dialogue suivante :

B Species Model o
Model Mixture Properties

O off Mixture Material

O Species Transport mixture-template j Edit...

Import CHEMKIMN Mechanism...

Mumber of Volumetric Species

Turbulence-Chemistry Interaction

Reactions @ Finite-Rate/No TCI
Volumetric () Finite-Rate/Eddy-Dissipation
L] wall Surface () Eddy-Dissipation

] Particle Surface () Eddy-Dissipation Concept

Chemistry Solver

|Nnne - Explicit Source j
Options
Select Boundary Species
[] Inlet Diffusion
[] Full Multicomponent Diffusion Select Reported Residuals

[] Thermal Diffusion

E Apply | | Cancel | | Help

Figure 44:Le model pour les réactions de transport

Dans la liste déroulante matériel, sous fluide, nous choisissons 1’air que nous souhaitons
utiliser pour notre probleéme. L’air est considéré comme un gaz réel et la chaleur spécifique est une

fonction de température

Choisissons Mixture puis on clique sur Edit
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Create/Edit Materials

Name Material Type

| mixture-template | | mixture ;I

Chemical Formula Fluent Mixture Materials

| | | mixture-template LI
Mixture

|HDI'IE vI

Mixture Specieslnames ;I -
| |

Reaction| finite-rate ~|
Mechanism:reaction—mechs ' Lll

Density [kg{ma}:ideal—gas ;||

Cp (Specific Heat) fjfkg—k): mixing-laws ~] l
Thermal Conductivity [wfm—k): ideal-gas-mixing-law ~| l
Viscosity [kgfm-s}:ideal-gas—mim‘ng—law Lll

Mass Diffusivity [mzfs): kinetic-theory ~| |

| |

Properties

-

Change{Create| |De|ete|

Figure 45:créer et modifier le matériau

Selon les hypothéses imposées, ’air est considéré comme un mélange réactif, Fluent offre la
possibilité de spécifier les différentes espéces du mélange, depuis sa base de données, on a créé un

mélange réactif des especes (O2, N, NO, O, N2) :

> Sous Metrial » » » Mixture » » » Fluid, » » » Sous Fluid Mixture=== o0n sélection tous

les espéces que I’on va utiliser dans notre modeéle
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Species

Mixture‘ mixture-template

Available Materials

Selected Species

air

02
n2
no
Q

n

Figure 46:implémentation des espéces chimiques

Apreés cela nous pouvons définir les réactions de notre modéle de la cinétique chimique, on

clique sur Edit a droite de Réactions, pour notre cas le modéle utilisé est un modele de Zeldovich

de 5/ 17 réactions selon Appendice B.

Reactions

Mzt re| mixture-template

Total Mumber of Reactions I:l

Reaction Name I Reaction Type
|reactic|n—5 ||5 = | ® volumetric Vall Surface Particle Surface Electrochemical
Mumber of Reactants Number of Products
Stoich. Rate - Stoich. Rate
Species Coefficient Exponent Species Coefficient Exponent
[no M IE PIE MIE JE
E MIE IE | _||le2 MIE o
Arrhenius Rate Mixing Rate
Pre-Exponential Factor | 2400000 A0 B|O

Activation Energy (j/kgmol} | 1.598e+08

Temperature Exponent | 1

Include Backward Reaction

[ Third-Body Efficiencies
[] Pressure-Dependent Reaction

Coverage-Dependent Reaction

Figure 47:implémentation du modele de la cinétique chimique

L1
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Conditions de fonctionnement

Fluent effectue tous ses calculs avec une pression appelé gauge pressure et ce afin d’éviter les
erreurs d’ordre numérique lors du calculs.la relation liant la pression absolue a la gauge pressure

est la suivante :
Pabs=P0p+PGauge (4-1)

Fluent prend par défaut la valeur de la pression atmosphérique comme operating pressure. Ensuite,

il faut choisir les conditions aux limites :

Spécifications des conditions aux limites

Tableau 7:conditions aux limites

- Pression statique : 664 Pa

- Nombre de mach : 15.35

Inlet - flow Pressure far field - Température :293 K

- Fraction massique O2 et N>
respectivement 0.233 et 0.767

- Noslip
body Wall - Température 1000 K
Axis symmetry AXis Aucun
Outlet - flow Pressure outlet Aucun
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Pressure Far-Field =
Zone Mame
inlet_flow

Momentum  Thermal  FRadiation  Species  Folenfial ups DFM

Gauge Pressure (pascal) | 664 constant v

Mach Number |15.35 constant v

Axial-Component of Flow Direction |1 constant v

Radial-Component of Flow Direction |0 constant v

Turbulence

Specification Methnd| Intensity and Viscosity Ratio

Turbulent Intensity (%) |5

Turbulent Viscosity Ratio |1III

Les limites des parois peuvent étre fixes ou mobiles. La condition de limite stationary wall
spécifie une paroi fixe, alors que la condition de limite Moving wall peut étre utilisée pour spécifier

la vitesse de translation ou de rotation du mur, donc on choisit stationary wall sous Wall motion car

notre paroi est fixe.

Pour un écoulement visqueux et la condition de cisaillement, dans la zone shear condition

L’option no slip (non glissement) est appliquée par défaut aux parois,Une température fixe est

m Cancel | | Help

Figure 48:condition d’entrée

imposeée a la paroi comme condition thermique .
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Wall

Zone Name

| body

Adjacent Cell Zone

| corps_surfacique

Momentum  Thermal — Radiation Species DFM Multiphase uDs Wall Film Potential
Wall Motion Motion

@® stationary Wall | [/] Relative to Adjacent Cell Zone

0 Maoving Wall

Shear Condition

® Mo slip

O Specified Shear
Specularity Coefficient

O Marangoni Stress

Wall Roughness

Roughness Models Sand-Grain Roughness

@® standard Roughness Height (m) | 0

||constant j

High Roughness (Icing)

Roughness Constant | 0.5

||c0nstant j

Figure 49:condition & la paroi

Zone Name

[body

Adjacent Cell Zone

| corps_surfacique

Momentum Thermal Radiation Species DPM

Multiphase uDs wall Film Potential

Thermal Conditions

O Heat Flux

@ Temperature

O Convection

O Radiation

O Mixed

O via System Coupling

via Mapped Interface

Material Name
|aluminum

:l Edit... |

Temperature (k) | 1000

Heat Generation Rate (w/m3) ||:|

| [ constant ~|

wall Thickness (m) |I:I | [F]

| [constant ~|

Figure 50:condition thermique a la paroi

e
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4-3-6 Solution :

Solution
> Methods
& Controls
Report Definitions
Monitors
Cell Registers
it:u Initialization
Fl Calculation Activities
'-j Run Calculation

Figure 51:la boite de dialogue

» Meéthodes :

Solution Methods

Farmulation

Implicit -

Flux Type
AUSM i

Spatial Discretization
Gradient

Least Squares Cell Based -

Flow

Second Order Upwind -

Turbulent Kinetic Energy

Second Order Upwind -

Specific Dissipation Rate

Second Order Upwind -

Figure 52:choix de I’algorithme de formulation
Control de la solution
Pour un écoulement a grande vitesse, si notre solution diverge en particulier pour

I’équation d’énergie, abaisser cette limite a 0,05 ou 0,02 peut aider a surmonter la divergence. Par

conséquent, dans le champ Positivity Rate on change la valeur de 0.2 a 0.05.
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Solution Limits -

Minimum Absolute Pressure (pascal

Maximum Absolute Pressure (pascal) | 5e+10

Minimum Static Temperature (k) |1

Maximum Static Temperature (k) [ 50000

Minimum Turb. Kinetic Energy (m2/s2) |1e-14

)
)
)
)
)
)|1e-20

Minimum Spec. Dissipation Rate (1/s

Maximum Turb. Viscosity Ratio | 100000

Fositivity Rate Limit D.El5|

m Default | | Cancel | | Help

Figure 53:les limites de solution

Facteurs de sous-relaxation

Pour la plupart des écoulements, les facteurs de sous-relaxation par défaut ne nécessitent
généralement pas de modification. Si un comportement instable ou divergent est observe,
cependant, nous devons réduire les facteurs de sous-relaxation pour la pression, la quantité de
mouvement, I’énergie cinétique turbulent et le taux de dissipation d’énergie & environ 0,2, 0,5, 0,5

et0,5

Solution Controls

Conrant T
U arit MU L

3

Under-Relaxation Factors

Turbulent Kinetic Energy

l0.2 |
Specific Dissipation Rate

0.5 |
Turbulent Viscosity

lo.s |
Solid

lo.s |

Figure 54: facteurs de sous-relaxation
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Initialisation de la solution

Avant d'exécuter notre simulation, on doit initialiser la simulation. Dans l'initialisation
standard, toutes les cellules ont la méme valeur a I'initial. L'initialisation hybride fait une estimation
initiale non uniforme, ce qui est parfois utile, en particulier pour l'initialisation hybride a géométrie

complexe entraine parfois une convergence en moins d'itérations.

Solution Initialization
Initialization Methods
() Hybrid Initialization
(® Standard Initialization

Compute from
Reference Frame

i® Relative to Cell Zone
) Absolute

Initial Values

Gauge Pressure (pascal) -
| 664 |
Axdal Velocity (m/s)

|5276.635 |
Radial Velocity (m/s)

E |
Turbulent Kinetic Energy (mz2/s2)

|104410.8 |
Specific Dissipation Rate (1/s)

|4561430 |

Figure 55:Initialisation de la solution
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Exécuter le calcul en régime permanent :

Check Case...
Mumber of terations Reporting Interval
(1000 S HE 3

Profile Update Interval
E
Solution Steering

1k

Flows Type
[hypersanic | Use FMG Initialization

First to Higher Order Blending

o 1% [] [1 [~]

First Order Second Order

| More Settings... | Courant Numtler

| Data File Quantities... |

Calculate

Figure 56:Exécuter le calcul

3.4 Etude de sensibilité de maillage :

Le maillage du domaine d’étude doit étre le résultat d’une fonction optimisée tenant en

compte deux parameétres : la qualité des résultats et les colts de simulation.

Le choix de la finesse du maillage est une question essentielle dans les simulations numériques :
plus le maillage est fin, moins il contribue aux écarts entre simulation et réalité, mais plus le colt
du calcul augmente. Pour effectuer un choix pertinent, il est important de comprendre comment les

écarts diminuent lorsque la finesse du maillage augmente.

Un maillage de qualité est primordial pour obtenir une bonne convergence du calcul numérique et
de bons résultats lors de la simulation. Pour étre valide, notre résultat ne doit présenter que de tres

faible variation en affinant le maillage.

Nous avons donc effectué des tests successifs avec un maillage de plus en plus raffiné, afin de voir

si des différences se font sentir sur les résultats que nous obtenons.
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L’évolution des résidus pour le maillage initial :

1207

108 t T T T T T T T )
n 200 ann E0N gon inoo 1200 100 1600

Iterations

Figure 57:1’évolution des résidus pour le maillage initial

Le raffinement consiste a créé un maillage initial sans prise en compte de 1’épaisseur de
la couche limite et de I’adapter selon le gradient. Autrement dit ,on adapte le maillage jusqu’ a ce
que le programme affiche le message’0 cells marked for raffinement’ qui signifie que le maillage

est optimal.

Les résultats obtenus sont donnés dans le tableau suivant :

Figure 58:adaptation du maillage

Maillage Initial Adapteé 1 Adapté 2 Adapté 3 Adapté 4 Adapté 5
Nombre de 2601 3344 6654 1451 27453 102456
neeud
Nombre de 2500 3130 6277 13723 25837 100254
maille
Température
max 8734.723 9137.935 9606.703 9928.692 10055.91 | 10087.4
(K)

Finalement, nous pouvons constater qu’a partir du « maillage adapté 4» le maillage n'a pas

d'influence sur les résultats obtenus.

On peut donc valider notre modele de ce point de vue et on considéré que le maillage « adapté 4 »
est le maillage optimum ou le résultat de la température est stable.
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Figure 59:maillage adapté

3.5 Application d’un jet a contre-courant :

Construction de la Géométrie :

La géométrie étant la méme, on lui ajoute un jet simple ou multiple suivant les configurations

suivantes :

1-

Le jet simple : un orifice placé au centre de la géométrie, dont on change diametres de

1mm, 2mm, 3mm ,4mm et ce afin d’étudier I’influence du diametre du jet sur

1’¢éloignement du choc.

Le jet multiple :
a. Jet central et deux jets périphériques :

Tableau 8:Données géométrique du jet central et des deux jets symétriques

Diamétre du jet central 0.5(mm)
Diamétre du jet latéral 0.25(mm)
Ecartement entre les jets 0.4(mm)

e
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b. Jet central et quatre jets périphériques :

Tableau 9:Données géométrique du jet central et des quatre jets symétrique

Diametre du jet central 0.5(mm)
Diametre des jet latéraux 0.25(mm)
Ecartement entre le jet central et le jet | 0.4(mm)
latéral voisin

Ecartement entre les deux jets latéraux | 0.5(mm)

c. Jetcentral et six jets périphériques :

Tableau 10:Données géométrique du jet central et des six jets symétriques

Diametre du jet central 0.5 mm
Diametre des jets latéraux 0.25 mm
Ecartement entre le jet central et le jet | 0.35 mm
latéral voisin

Ecartement entre le premier et le 0.4 mm
second jets latéral

Ecartement entre le second et le dernier | Imm

jet

d. Jet central et huit jet périphériques :

Tableau 11:Données géométrique du jet central et des huit jets symétriques

Diamétre du jet central 0.5mm
Diamétre des jets latéraux 0.25 mm
Ecartement entre le jet central et le jet | 0.35 mm
latéral voisin

Ecartement entre le premier et le 0.4mm
second jets latéral

Ecartement entre le second et le 1mm
troisieme jet

Ecartement entre le troisieme et le imm
dernier jet
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Construction du maillage sous ansys-fluent :

Figure 60:jet simple maillage

Figure 61:maillage jet central et deux jets périphériques
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Figure 62:maillage jet central et quatre jets périphériques

Figure 63:maillage jet central et six jets périphériques
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Figure 64:maillage jet central et huit jet périphériques

Définitions des conditions aux limites :

Les conditions aux limites ont été définit suivant [38] ou on a considéré une altitude de vol de

vol de 25 Km, a Mach égale a 6.

A cette altitude les conditions la pression et température de 1’écoulement infini amont valent

respectivement 4.02 MPA et 1812 K.

Suite a la connaissance de ces parametres il nous est aisé a présent de déterminer la pression
totale du jet, par I’intermédiaire du rapport de pression « Pr », qui relie la pression totale de

I’écoulement libre a celle du jet par la relation suivante :
Pr=_2 (4.2)

La pression statique du jet est ensuite calculé par la loi d’écoulement isentropique suivante :

y—1

P. - 2
&:(1+_7 1M2)7 (4.3)
P 2

]

Le champ d’écoulement est classé en trois conditions :

e Stable: La condition stable représente le cas ou le rapport des pressions totale est
relativement élevé et aucune oscillation de ’onde de choc détachée et 1’oscillation de

I’onde de choc de recompressions est observée.
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e Instable : La condition dans laquelle le rapport de pression total est relativement faible

et I’oscillation de I’onde de choc détachée est observée.

e Transition : condition entre la condition instables et stables.

Dans le cadre de ce travail, I’étude du jet a contre-courant s’effectue dans la condition

stable
Tableau 12:Spécification des conditions aux limite
Limites Type Conditions
Axis Axis Aucune

Inlet

PRESSURE_FAR_FIELD

Momentum :P s = 2549Pa, M = 6,
Thermal :T=221K
Species : Air

Jet central et

M=1
Pr=0.075,0.1, 0.2,

Fraction molaire du gaz combustible :

jets latéraux PRESSURE_INLET C02=0.2571
H20=0.4287
N2=0.3142
T=295
Body WALL Condition de non-glissement
Outlet PRESSURE_OUTLET Aucune

Paramétrage du Solveur

Similairement a I’étude précédente qui a été faite sur la configuration ne comportant pas

de jet, les paramétres du solveur choisis pour lancer ces simulations sont identique a 1’exception

du modeéle de turbulence choisis qui est modifier :Kw — sst
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Tableau 13:Paramétrage du solveur

Choix du solveur

Density based,steady,2D,Axisymmetric

Equation d’énérgie On
Modéle de turbulence Kw-sst
Choix d’algorithme Implicite
Choix du Type de flux convectifs AUSM

Le choix du schéma de

discrétisation spatiale

second-order upwind

Méthode du gradient

Green-Gauss Cell Based

La précision des schémas utilisées

second-order upwind

Le schéma d interpolation de

densité

second-order upwind

Control de solution

Maximum static temperature : 50000K
Positivity Rate limit : 0.05 Under-
Relaxation Factors : 0.2 0.50.50.5

Analyses de solution

Residuals : 107

Initialization de solution

standard initialization

Lancement de calcul

Number of iterations :30000
Profile Update Interval :20
Solution Steering: hypersonic flow type
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Conclusion :

L’objet principal dans ce chapitre était de realiser une simulation d’un écoulement
hypersonique en déséquilibre chimique sous 1’environnement ANSYS, Dans un premier temps,
nous avons présentés le logiciel de simulation utilisé (la suite des logiciel ANSYS), la géométrie
étudiée, le maillage ainsi les modeles de turbulence utilisés, en spécifiant les principales étapes
suivies sous le code de calcul Fluent. Dans le chapitre suivant, nous allons présenter les derniéres
étapes de notre processus CFD, c’est-il dire I’¢tude de la sensibilité au maillage et aux modeles de
turbulence ainsi que les divers résultats obtenus lors de la simulation de 1’écoulement autour de la
sphére de Lobb avec différentes configurations, en les validant par comparaison avec la littérature

scientifique.
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Introduction :

Ce chapitre est réservé a la présentation des différents résultats caractérisant un écoulement
hypersonique autour d’un corps émoussé en hors équilibre thermochimique, pour chaque
configuration, une comparaison avec des données expérimentales ou d’autres numériques est

effectué.

Ps= 664 Pa
M=15.35

Inlet (pressure far field)

Fraction massique : 23.3% 02, 76.7% N2

Ts=293 K

Outlet (pressure outlet) Aucun
Axis(axis) Aucun
- Noslip
Wall(wall) - Température 1000 K

4.1 Ecoulement Sans Jets réactifs :

| (P Maillage grossier
) Maillage 1
10 000 ¢
i Maillage 3
Maillage 4
A 000 Maillage 5
-
S ]
8
*E' 5000
%y
S
=
%
b
4000 |
i
1
2000 "
i
i i
n- .
I T 1 T 1 I 1 1 1 1 I 1 T 1 T I T T T T I T T T T T T T T T I T T T T I
-0,0007 -0,0006 -0,0003 -0,0004 -0,0003 -0,0002 -0,0004 0
Position(m)

Figure 65:La température le long de la ligne d'arrét pour chaque maillage sur Tec plot
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A RPN SR B B B P
0 0001 0002 0003 0004 0005 0006 0007
X{m)

Figure 66.1’évolution de y+ autour du corps selon le modéle k — e sur Tec plot
4.1.1 Ecoulement réactif en hors équilibre thermochimique :

Dans la partie précédente, les simulations réalisées avec un écoulement non réactif Sans la
considération de I'énergie vibrationnelle, le choc est plus épais, et sa distance a la paroi est plus
grande. Cet écart est expliqué par le fait que I'énergie de translation des molécules est plus grande,
car non distribuée dans le mode vibrationnel. De ce fait, lors de la simulation de ce méme cas avec
un écoulement réactif, on s'attend a un rapprochement du choc a la paroi.

La simulation réactive prend alors cing espéces chimiques différentes. Suivant un modele de
Zeldovich de 5 et de 17 réactions.

4.1.2 Variation du nombre de Mach de I’écoulement :

La figure 62 représente les lignes iso-Mach montre une chute de la valeur du nombre de Mach
juste apres I’onde de choc, cette diminution est plus marquée autour de 1’axe de symétrie dans la
partie avant de la sphére ou I’onde de choc peut étre assimilée a une onde de choc normale. Puis
I’onde de choc est oblique dans les autres parties autour de la sphére, le nombre de Mach aval a
également diminué mais il n’est pas nécessairement inférieur a I’unité. Au voisinage des parois du
corps le nombre de mach étant nul due a I’effet d’adhérence a la paroi ; il s’agit d’un fluide
Visqueux.
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Mach Number Mach Number
1.54e+001 4.00e+000
l 1.38e+001 l 3.60e+000
r 1.23e+001 r 3.20e+000
r 1.07e+001 - 2.80e+000
r 9.21e+000 r 2.40e+000

- 7.68e+000 - 2.00e+000

- 6.14e+000 - 1.60e+000

- 4.61e+000 - 1.20e+000
3.07e+000 8.00e-001

I 1.54e+000 4 00e-001
8.63e-004 0.00e+000

Figure 67:Variation du nombre de mach d travers [’onde de
choc

4.1.3 Variation de la température de I’écoulement aprés le choc

La figure 63 montre une augmentation de la température a travers 1’onde de choc. Elle est
maximale juste derriere 1’onde de choc, aprés elle diminue jusqu’a la paroi et cela est due a
I’apparition des phénoménes physico-chimiques (vibrations des molécules, les réactions de
dissociation) qui sont des phénomeénes endothermiques qui absorbent la chaleur. On constate aussi
que les valeurs maximales de température sont aux alentours de 10100K juste aprés 1’onde de choc

puis elle diminue jusqu’a atteindre la température d’équilibre environ (6000K).
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Temperature
l 1.01e+004
9.12e+003
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1.27e+003

2.93e+002
(K]

Figure 68:Variation de champ de température

4.1.4 Influence de la variation du nombre de mach sur la variation de la température :

On constate que I’augmentation du nombre mach amont induit une augmentation considérable de

la température dans la zone de relaxation ce qui s’explique par la grande dissipation de I’énergie

cinétique de 1’écoulement amont en énergie calorifique thermique La distance entre le choc et la

paroi est plus faible lorsque I'écoulement est considéré comme réactif. De plus le nombre de mach

augmente plus la zone de relaxation se rétrécie

Temperature
1.01e+004
l 9.12e+003
- 8.14e+003
- 7.16e+003
r6.18e+003
- 5.20e+003

- 4.22e+003
r 3.24e+003

2.25e+003
I 1.27e+003
2.93e+002

(K]

Temperature
1.34e+004
I 1.21e+004
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- 8.16e+003
r 6.85e+003

- 5.54e+003
r 4.23e+003
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I 1.60e+003
2.93e+002

(K]

M= 15.35
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Temperature
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Figure 69: Influence nombre de mach sur la variation de la température
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Figure 70:variation du champ de température autour de la sphére pour différent nombre de mach
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4.1.5 Validation des résultats avec Tristan [5] :

Quant au champ de pression, on constate que la pression atteint de grande valeur, plus de 21000
Pa dans la zone de relaxation, ce qui s’explique par freinage aérodynamique de 1’écoulement
engendré par le choc et par les phénomeénes physico-chimiques. Les résultats sont comparés avec

ceux de Tristan[5] et ils présentent une bonne concordance.

Pressure

2. 1e+005
I 1.8e+005
r 1. 7e+005
- 1.5e+005
r1.2e+005
- 1.1e+005

- 8.4e+004
- 6.3e+004

4 3e+004
l 2. 2e+004
6.6e+002

[Pa]

Figure 71:Variation de champ de pression d travers ’onde de choc dans
I’écoulement en hors équilibre thermochimique
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Figure 72:Champ de pression le long de la plage de relaxation "Tristan [5]".
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Figure 73:Comparaison La variation de la température le long de la plage de relaxation avec Tristan[5]

Density
2.33e-001
I 2. 11e-00
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Figure 74:Variation de champ de densité & travers [’onde de choc
dans I’écoulement en hors équilibre thermochimique
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Velocity
5.28e+003
I 4. 75e+003
- 4.22e+003
- 3.69e+003
- 3.17e+003
- 2.64e+003
- 2.11e+003
- 1.58e+003
1.06e+003
5.28e+002

0.00e+000
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Figure 75:Variation de champ de vitesse d travers [’onde de choc dans
[’écoulement en hors équilibre thermochimique

4.1.6 Evolution des fractions massiques des especes :

Les figures suivantes montre 1’évolution des fractions massiques des espéces le long de la
plage de relaxation suivant le modele de la cinétique chimique de Zeldovitch, On remarque en
premier lieu la diminution des fractions massique de 1’oxygeéne O2 et de I’azote N2 suite a leurs
dissociations provoquant ainsi une augmentation rapide des autres espéces chimique
notamment I’oxygene et I’azote monoatomique. On constate que les deux atomes O et N se forment.
D’apres ’allure de ces courbes et d’un point de vue mathématique, on peut voir clairement que les
taux de formation de O et N sont presque égales aux taux de disparition de O et N2 respectivement
mais opposés en signes. Concernant la molécule de NO, elle commence a se former juste apres le
choc avec un taux presque égal a celui de la formation de I’atome N, puis elle commence a se
dissocier au fur et a mesure qu’on s’¢éloigne de 1’onde de choc.,

Lorsque I’équilibre thermique est atteint, la production des espéces se stabilise et atteint des valeurs
presque constantes.

Pour s’assurer des résultats obtenus, on a comparé les fractions massiques avec le résultat obtenu
par Tristan [5], on constate que les fractions massiques présentent une bonne similitude avec le

résultat de la référence
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M2 Mass Fraction
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Figure 76:Fraction massique de l’espéce N2

02 .Mass Fraction
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Figure 77:Fraction massique de I'espéce 02
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Mo Mass Fraction
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Figure 78:Fraction massique de [’espéce NO
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Figure 79.Fraction massique de [’espéce O
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Figure 80:Fraction massique de I'espéce N
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Figure 81:évolution des fractions massiques des espéces le long de [’axe de la sphére sur Tecplet
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4.2 Ecoulement avec un Jet a contre-courant :

1e-05

0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000
lterations

Figure 82:Evolution des résidus

Tableau 14:Repérage des conditions aux limites

Ps= 2549 Pa
M=6
Inlet (pressure far field) Ts=221 K
Fraction massique : 23.3% 02, 76.7% N2

Pr=0.1, Tjet=300
Diamétre : Imm,2mm,3 mm,4mm
Fraction molaire : CO; : 0.2571

Jet (Pressure inlet) N2 : 0.3142
H20 : 0.4287
Outlet (pressure outlet) Aucun
Axis(axis) Aucun
Wall(wall) Température impose a la paroi ; Tw=293

e
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4.2.1 Influence de la variation du diamétre du jet sur le champ de température :

i

D=1 mm

Temperature
' 1.555e+003

1.411e+003
r1.266e+003
F1.122e+003
9. 778e+002
8.335e+002
I 6.892e+002
I 9.449e+002
4. 006e+002
l 2.563e+002

1.120e+002

’-"-.-'_.-A
- Temperature
- a . 1.557e+003

1.411e+003
[ 1.266e+003
I 1.120e+003
[ 9.749e+002

8.294e+002
. 6.840e+002
[ 5.365e+002
3.930e+002

l 2.476e+002

\\pe]-j .021e+002

D=2mm

D= 3mm

Temperature
. 1.556e+003

1.410e+003
[ 1.265e+003
I 1.119e+003
I 9.730e+002

8.272e+002
I 6.814e+002

[ 5.356e+002

3.899e+002
l 2.441e+002
9.832e+001

[K]

Temperature
' 1.6452+003

1.490e+003
[ 1.335e+003
I 1.180e+003
[ 1.024e+003

8.692e+002
I 7.140e+002
[ 5.587e+002

4. 035e+002
l 2.483e+002

9.306e+001
[K]

D= 4mm

Figure 84:la variation du diametre du jet sur le champ de température
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4.2.2 Choix du gaz de refroidissement :

Les fluides frigorigenes adoptés dans cette étude sont :1’azote (N2) ,le dioxyde de carbone (CO3)
et la vapeur d’eau , ces agents de refroidissement sont couramment utilisés en raison de leurs
caractéristique intéressantes qui permettent le transfert thermique de grandes quantités de chaleur

en un temps tres court.

Propriété de 1’azote :
o Conductivité thermique : 24 mW/(m.K)
o Chaleur spécifique a pression constante : 29 J/(mole.K)
« Chaleur spécifique a volume constante: 20 J/(mole.K)
« Viscosité : 0,0001657 Poise

Propriété du CO2 :

Chaleur spécifique a pression constante : 0.037 kJ/(mole.K)

Chaleur spécifique a volume constant: 0.028 kJ/(mole.K)

Conductivité thermique: 14.65 mW/(m.K)

Viscosité (1.013 bar et 0 °C) : 0.0001372 Poise
Avantages des agents de refroidissement rapide :

e Le CO2 et le N2 sont aussi disponible dans I’environnement, Il est compatible avec tous les
matériaux, car il est non-corrosif ,Ce réfrigérant peut atteindre -54 °C en température, Il

n’est ni inflammable, ni toxique et non-explosif ;

e Le N2et le CO:z sont des produits naturels dont 1’utilisation n’a aucun impact sur
I’environnement. Le caractere inerte des deux différents gaz écarte tout risque d’incendie

ou d’explosion.



https://energieplus-lesite.be/concevoir/froid-alimentaire3/choisir-un-fluide-frigorigene-d1/
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4.2.3 Ecoulement avec un jet libre a contre-courant :
Validation des résultats :

Pour s’assurer de la validité des résultats numériques dans le sens ou une erreur d’utilisation du
code de calcul est toujours possible, la confrontation des résultats obtenus par le code de calcul et

les résultats expérimentaux semble treés importante.

Nos résultats présentent une bonne concordance avec les données expérimentales de Hayashi [39]
obtenu pour un nombre de Mach égale a 3.98, pression totale de 1.37 MPA et une température de

397K. les contours de densité sont obtenus pour un rapport de pression variant de 0.4 jusqu’a 0.8

Tableau 15:Repérage des conditions de Hayashi [39]

Gas : Air

Nombre de mach :3.98
L’écoulement libre Pression totale : 1.37 MPa
Température : 397K

Gas : Air

Le jet contre-courant Nombre de mach : 1

Rapport de pressions totale PR : 0.4-0.6-0.8
Température : 200K

La parois Température de paroi : 295K
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Figure 85:Comparaison de contours de densité avec les données expérimentales[39]
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4.2.4 Quelques exemples (jet simple) :

Tableau 16:Repérage des conditions aux limites

Ps= 2549 Pa
M=6
Inlet (pressure far field) Ts=221 K
Fraction massique : 23.3% 02, 76.7% N2

Pr=0.1et 0.075, Tjet=300 K
Diameétre : 1mm

Jet (Pressure inlet) Z =25km

Fraction molaire :

CO2:0.2571
N2 : 0.3142
H20 : 0.4287
Outlet (pressure outlet) Aucun
Axis(axis) Aucun
Wall(wall) Température imposé a la paroi ; Tw=293




Chapitre IV

Résultats et discussions

Pr=0.075 :

Temperature

1.570e+003
1.486e+003
1.401e+003
1.317e+003
1.232e+003
1.148e+003
1.063e+003
9.790e+002
8 945e+002
8.101e+002
T.256e+002
6.412e+002
5.567e+002
4.722e+002
3.878e+002
3.033e+002
2.188e+002
1.344e+002

Température

Densité

Density

2.035e+000
1.917e+000
1.800e+000
1.682e+000
1.564e+000
1.447e+000
1.329e+000
1.211e+000
1.094e+000
9.763e-001
8.586e-001
7.410e-001
6.234e-001
52.058e-001
3.882e-001
2.706e-001
1.530e-001
3.533e-002
A3

Pressure
1.593e+005
1.499e+005
1.405e+005
1.312e+005
1.218e+005
1.124e+005
1.031e+005
9 369e+004
8.432e+004
7.495e+004
6.558e+004
5.622e+004
4 685e+004
3.748e+004
2 811e+004
1.874e+004
9.368e+003
0.000e+000

Pression

"7 Mach Number

Nombre de mach

6.000e+000
2.647e+000
5.295e+000
4.942e+000
4_589e+000
4.237e+000
3.884e+000
3.532e+000
3.179e+000
2.826e+000
2.474e+000
2.121e+000
1.768e+000
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3.577e-001

5.05%e-003

Figure 86:Pr=0.075, Tj=300k
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Figure 87:Pr= 0.1, Tj=300k
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Validation des résultats pour jet simple :

A B
Temperature
Maole Fraction l 1.635a+003
9.500e-001 1.494e+003
=300k F 8 550e-001 1 352¢+003
r . F1.21e+003
I 6.650e-001 r1.070e+003
 5.700e-001 [ 9.281e+002
L 4. T50e-001 T_]=150D E P 7.86Te+002
L 645324002
T=1500K [ 5500e-001 Pr=0.1 5 039e+002
2 .850e-001 4 62404002
Pr=0.1 1.600e-001
e 2 210e+002
9.500e-002 [K]
0.000e+000
C
Temperature
l 1.635e+003
1.494e+003
b 1.352e+003
r1.211e+003
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b 9.281e+002
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Figure 88: (A) comparaison différentes température de jet). ( B)
comparaison fraction molaire avec différentes température de jet
.(C) comparaison les lignes de courants avec différente Pr
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Figure 89:Stream-lines comparison with different jet total PR. (b) Temperature contour comparison with different
jet temperature. (c) Fuel gas mole fraction contour comparison with different jet temperatures [43]
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Variation Fraction molaire :

La figure 85 (A); illustre des comparaisons des distributions de fraction molaire du gaz
combustible avec la température du jet de 300 et 1500 K. La fraction molaire du gaz combustible
est plus faible dans la région de recirculation et la région de rattachement lorsque la température du
jet est de 1500 K en comparaison avec celle de 300 K. A notre connaissance, la capacité de
diffusivité du gaz combustible augmente avec la température. Ainsi, le gaz opposé pénétre plus
facilement a travers I'onde de choc. L'intensité du mélange se renforce & mesure que la capacité de
diffusion du gaz combustible augmente. Cependant, l'intensité de mélange améliorée est négative

pour la réduction du flux de chaleur.
Variation de Température de Jet :

En outre, la température du fluide autour du corps augmente avec 1’augmentation de la
température du jet comme montrer sur la figure 85(B). Comme un résultat, le gradient de
température prés de parois augmente, ce qui est un facteur négatif qui influence sur le flux thermique

de la paroi.

Effet du rapport de pression sur la réduction du chauffage aérodynamique :

Les valeurs sont représentées sur la figure 85(C) La température du jet et le Pr, influencent
considérablement sur le flux de chaleur de paroi.
La figure 85(C) illustre que la réduction du chauffage aérodynamique peut étre renforcée en

améliorant la Pr.
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4.2.5 Détermination du débit optimum :

Aprés avoir étudier I’interaction d’un jet simple libre pour différent rapport de pression, nous
tachons de varier le rapport de pression, entre-autre le débit, d’une maniére décroissante par une
méthode de sélection itérative jusqu’a atteindre une température maximale au niveau de la paroi

d’environs 1350K. J’obtenu les résultats suivant :

Pour un nombre de Mach égale 4 6 :

Tableau 17:Détermination du Débit pour Mach 6

Rapport de pression Equivalence en débit par | Température adjacente a la
unité de temps (kg/s) paroie (K)
Pr=0.1 1.42x 10’ 1083
Pr=0.075 1.065523%10°3 1146
Pr=0.06 8.52418x10* 1209
Pr=0.05 7.10349x10* 1272
Pr=0.04 5.682788571x10™ 1300
Pr=0.035 4.97244x10* 1335

D’aprées les valeurs tabulées, il nous est aisé de déterminer le débit massique qui seraient
approuvable et qui suffirait pour qu’un jet unique assure la protection de la paroi. Ce débit

correspond a un rapport de pression de 0.035 et est égale & 4.97244x10kg/s .
4.2.6 Configuration en multi jets :

Les jets multiples interviennent dans une large variété de dispositifs industriels, on propose pour
cette étude quatre configurations distincts de jets-multiple passant d’un seul jet simple central
dépensant toute la quantité du gaz réactif a un systéeme de plusieurs orifices dépensant cette méme

quantité de gaz, nous obtenons les résultats suivants :

Tableau 18:Température adjacente a la paroi (K) pour Mach 6

PR=0.035 équivaut a un débit massique de 4.97244x10-4(kg/s)
Configuration Température adjacente a la paroi (K)
Jet simple 1335
Jet central et deux jets périphériques 1250.31
Jet central et quatre jets périphériques 1199.2
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Jet central et six jets périphériques 1154.8

Jet central et huit jets périphériques 1069.76

Nous remarquons un modeste gain en termes de température pour le méme debit depenser, ceci

dit nous expectant que ce gain augmente avec I’augmentation du nombre de mach amont.

4.2.7 Détermination du coefficient d’échange par convection (Ch) : [41]

L’équation suivante pour le flux thermique a haute vitesse, préalablement notée dans I'équation

suivantes :
: 24
Sty =_—Tw_ _ 5.1
high speed (%poovgo) ,—rnose-poo ( )
Avec :
_ K
Asutton— graves — 1.75x107* \/% (5.2)
Donc:
Ch=pyV, Cp St (5.3)
Tableau 19:Les données utilisées dans la simulation
-Altitude :25 Km
-Pression :2549 Pa
-Température :221 K
-Mach=6
Les données utilisées -Fraction massique(inlet) : 23.3% 02, 76.7% N2
Dans la simulation suivants -m= 0.000497 Kg/s, Pr=0.035, Tjet=300 K
-Fraction molaire (Jet) :
CO2: 0.2571
N2: 0.3142
H.0: 0.4287
- $t=0.10
- Ch=370.25w/m?
-Sans réaction

5.2.8 Variation de la température :

La figures 82 représentent les contours de température, ces résultat sont obtenus pour le

débit optimum que nous avons déterminer correspondant a Pr=0.035 .
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Figure 91: contour de température pour Mach =6, sans réaction
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Figure 92:Contour de pression pour Mach=6 , sans réaction
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Figure 93:Contour de densité pour Mach=6, sans réaction
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Figure 94:Contour de vitesse pour Mach=6, sans réaction
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Figure 95:Contour de Mach pour M=6 , sans réaction
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Figure 96:Contour de Mach pour M=6 , sans réaction
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-Pour un nombre de Mach 9.15 :

Tableau 20: Température adjacente a la paroi (K ) Pour Mach=9.15

Température adjacente a la paroi (K)
Configuration
Pr=0.05 Pr=0.15 Pr=0.25 Pr=0.35
m 7.10349%10° 2.13105x10* 3.55174x10* 4.97244x10*
Jet simple 2341.423 2288.647 2183.098 2024.772
Jet central et
deux jets 2251.056 2199.346 2095.93 1940.8
périphériques
Jet central et
quatre jets 1985.23 1943.284 1859.365 1733.5
périphériques
Jet central et six
jets 1894.372 1829.587 1700.017 1505.662
périphériques
Jet central et
huit jets 1582.6 1537.381 1445.8 1309
périphériques

Tableau 21:Les données utilisées dans la simulation

Les données utilisées
Dans la simulation suivants

_m= 0.00497 kg/s, Pr=0.35, Tjet=300

-Altitude :47.97 Km
-Mach=9.15
-Fraction massique(inlet) : 23.3% 02, 76.7% N2

-Fraction molaire (Jet):
CO,: 0.2571
N2: 0.3142
H.0: 0.4287
-Nombre de Stanton : 0.12
-Ch=479.537 w/m?
-Sans réaction
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Figure 97:Les données utilisées dans la simulation
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Figure 98:Contour de densité pour Mach=9.15, sans réaction
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Figure 99:contours de densité pour M=9.15, sans réaction
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Figure 100:contours de vitesse pour M=9.15, sans réaction
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Figure 101:contours de Mach pour M=9.15, sans réaction
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Figure 102:contours de Mach pour M=9.15, sans réaction
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Pour un nombre de Mach 15.6 :

Tableau 22:Température adjacente a la paroi (K ) pour Mach 15.6

Température adjacente a la paroi (K)
Configuration
Pr=0.5 Pr=0.9 Pr=1.2 Pr=14
m(kg/s) 0.0072622 0.01307196 0.01742928 0.0203342
Jet simple 5616.325 4964.68 4295.329 3718.087
Jet central et deux
: e 4140.118 3747.98 3306.824 2942.696
jets périphériques
Jet central et quatre
: e 3820.221 3350.576 2822.226 2386.127
jets périphériques
Jet central et six
. e 3531.406 2994.71 2390.927 1892.567
jets périphériques
Jet central et huit
. e 2766.63 2282.227 1737.267 1287.453
jets périphériques

Tableau 23:Les données utilisées dans la simulation

-Altitude :60.45 Km

-Mach=15.6

-Fraction massique(inlet) : 23.3% 02, 76.7% N2
_m=0.0203342, Pr=1.4, Tjet=300

Les données utilisées -Fraction molaire (Jet):
Dans la simulation suivants CO2: 0.2571
N2: 0.3142
H.0: 0.4287

-Nombre de Stanton : 0.27
-Ch=354.72 w/m?
-Sans réaction
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Figure 103:contours de Tempéra’iures pour M=15.6, sans réaction
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Figure 104:contours de Pressions pour M=15.6, sans réaction
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Figure 106:contours de Densités pour M=15.6, sans réaction
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Figure 107:contours de vitesses pour Mach= 15.6, sans réaction
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Figure 108:contour de nombre de mach pour mach = 15.6, sans réaction
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Figure 109:contours de mach pour M=15.6, sans réaction
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Pour un nombre de Mach 19.9 :

Tableau 24:variation de Température adjacente a la paroi (K )

Configuration Température adjacente a la paroi (K)
Pr=2 Pr=3
m(kg/s) 0.029488 0.043576
Jet simple 4275.907 3556.622
Jet central et deux
: o 3454.5 2863.52
jets périphériques
Jet central et
: 2802.65 2251.314
quatre jets
périphériques
Jet central et six
. L 2292.5 1628.42
jets péripheriques
Jet central et huit
: g 1746.62 1052.738
jets périphériques

Tableau 25:Les données utilisées dans la simulation

-Altitude :67.81 Km

-Mach=19.9

-Fraction massique(inlet) : 23.3% O2, 76.7% N2
_m=0.043576kg/s, Pr=3, Tjet=300K

-Fraction molaire (Jet):

Les données utilisées C0,:0.2571
Dans la simulation suivants N2 : 0.3142
H,O : 0.4287

-Nombre de Stanton : 0.398
-Ch=294.12w/m?
-Sans réaction
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Figure 110:contours de Températures pour M=19.9, sans réaction
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Figure 111:contours de pressions pour M=19.9, sans réaction
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Figure 112:contours de densités pour M=19.9, sans réaction
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Figure 113:contours de vitesses pour M=19.9, sans réaction
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Figure 114:contours de mach pour M=19.9, sans réaction
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Figure 115:contours de Mach pour M=19.9, sans réaction
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4.2.9 Influence du schéma réactionnel :

Pour mach égale 6 et Pr=0.035 :

Tableau 26:Influence schéma réactionnel pour mach 6

Schéma réactionnel

Température maximale dans la zone de

relaxation (K)

Sans prise en compte du schéma réactionnel 1775
Schéma de Zeldovich a 5 réactions 1772
Schéma de Zeldovich a 17 réactions 1760

Tableau 27:Varation de Température adjacente a la paroi (K ) pour chaque réaction

Configuration

Température adjacente a la paroi (K)

Schéma de Zeldovich a 5

Schéma de Zeldovich

réactions a 17 réactions

Sans jet 1772 1760

jet simple 1315 1317

Jet central et deux jets 1210 1203
périphériques

Jet central et quatre jets 1191 1160
périphériques

Jet central et six jets 1140 1132
périphériques

Jet central et huits jets 1048 1045.8

périphériques
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Pour mach égale 9.15 et Pr=0.35:

Tableau 28:Influence schéma réactionnel pour mach 9.15

Schéma réactionnel

Température maximale dans la zone de

relaxation (K)

Sans prise en compte du schéma réactionel 3880
Schéma de Zeldovich a 5 réactions 3628
Schéma de Zeldovich a 17 réactions 3305

Tableau 29:Varation de Température adjacente a la paroi (K ) pour chaque réaction

Température adjacente | a la paroi (K)
) ) Schéma de Zeldovich a5 | Schéma de Zeldovich a 17
Configuration o o
réactions réactions
Sans jet 3628 3305
jet simple 1858.375 1688.875
Jet central et deux jets 1777.8 1622.55
périphériques
Jet central et quatre jets 15325 1352.67
périphériques
Jet central et six jets 1388.76 1229.25
périphériques
Jet central et huits jets 1203.179 1027.939
périphériques
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Figure 116:Contour de température pour Mach=9.15 ,5 réaction
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Figure 117:Contour de température pour mach égale 9.15, 17 réaction
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Pour mach égale 15.6 et Pr=1.4 :

Tableau 30:Influence schéma réactionnel pour mach 15.6

Schéma réactionnel

Température maximale dans la zone de

relaxation (K)

Sans prise en compte du schéma réactionnel 10620
Schéma de Zeldovich a 5 réactions 6535
Schéma de Zeldovich a 17 réactions 5487

Tableau 31 :Variation de Température adjacente a la paroi (K ) pour chaque réaction

Configuration

Température adjacente a la paroi (K)

Schéma de Zeldovich a 5

Schéma de Zeldovich

réactions a 17 reactions

Sans jet 4641 4434.2
jet simple 3687.14 3645.152
Jet central et deux jets 2912.784 2884.521
périphériques

Jet central et quatre jets 2302.54 2278.741
périphériques

Jet central et six jets 1855.4 1799.6
périphériques

Jet central et huit jets 1245.1 1207.78

périphériques
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Figure 118:contours de températures pour M=15.6, 5 réaction
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Figure 119:contours de températures pour M=15.6, 17 réaction
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Pour mach égale 19.9 et Pr=3:

Tableau 32:Influence schéma réactionnel pour mach 19.9

Schéma réactionnel

Température maximale dans la zone de

relaxation (K)

Sans prise en compte du schéma réactionnel 16920
Schéma de Zeldovich a 5 réactions 12500
Schéma de Zeldovich a 17 réactions 11350

Tableau 33: Variation de Température adjacente a la paroi (K ) pour chaque réaction

Configuration

Température adjacente a la paroi (K)

Schéma de Zeldovich a 5

Schéma de Zeldovich

réactions a 17 reactions

Sans jet 8500 7350
jet simple 3502.65 3462.45
Jet central et deux jets 2705.12 2649.44
périphériques

Jet central et quatre jets 2116.3 2086.84
périphériques

Jet central et six jets 1589.42 1546.32
périphériques

Jet central et huits jets 999.729 949.562

périphériques
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Figure 120 :contours de températures pour M=19.9, 5 réaction
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Figure 121:: contours de températures pour M=19.9, 17 réaction
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4.2.10 Influence de ’usage des multi jets :

Comparativement au jet simple, les jets multiples présentent de meilleure performance
en matiére de réduction du flux de chaleur transférer a la paroi et ce pour un méme débit, on
est arrivé a démontrer qu’un gain considérable en termes de température peut étre obtenu en
amenant le jet de gaz par plusieurs petits injecteurs plutot que par un seul injecteur de taille
importante. L’interaction entre les jets induit une redistribution de la température dans la zone
de mélange procédant a la fois a I’éloignement du choc et la réduction de la chaleur. La
multiplication du nombre de jets est d’autant plus importante aux grands mach ou on a
constaté que le jet unique montre une insuffisance a assurer la protection thermique de la

paroi.

Cependant I'optimisation des paramétres tels que la géométrie du diffuseur, I'inclinaison de la
vitesse initiale considéré comme perpendiculaire dans ce cas d’étude, 1'espacement entre jets,
le nombre de jets diffusés, I'inclinaison des jets latéraux par rapport a I'axe central du jet
résultant, le débit relatif entre jets périphériques et jet central, influencent I'écoulement

résultant tant du point de vue dynamique que thermique
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Figure 122: variation de Pr en fonction de Température de paroi Tw pour Mach= 6
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Figure 123:variation de Pr en fonction de Température de paroi Tw pour Mach= 9.15
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Figure 124:variation de Pr en fonction de Température de paroi Tw pour Mach= 15.6
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Figure 125:variation de Pr en fonction de Température de paroi Tw pour Mach= 19.9

4.2.11 Effet du rapport de pression sur I’éloignement de I’onde de choc :

L’usage du jet a contre-courant a pour but la réduction du flux thermique transférer a la paroi.

Avec I’augmentation du PR, le débit massique du jet augmente généralement et son intensité

est plus renforcé et par conséquent, sa capacité de pénétration est améliorée, ce qui conduit a

un meilleur éloignement de I’onde de choc et un abaissement de la température encore plus

important :

0.35
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Figure 126:Variation de Pr en terme de débit massique m *
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Figure 128:Vecteurs vitesse et lignes de courant pour Pr =
0.1 et Pr=0.0754 Tj = 300K
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Figure 129:variation de coefficient de pression pour chaque nombre de Mach

4.2.12 Influence de Paltitude :

On constate que 1’augmentation du I’altitude induit une augmentation considérable de la
température dans la zone de relaxation ce qui s’explique par la grande dissipation de 1’énergie
cinétique de 1’écoulement amont en énergie calorifique thermique. De plus le nombre de mach

augmente plus la zone de relaxation se rétrécies.
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Figure 130:influence d’altitude sur la Température apres [’onde de choc

4.2.13 Influence du schéma réactionnel : .

A un nombre de mach égale a 6 la température juste apres le choc vaut 1710 K, dans ce
cas-la le schéma réactionnel de Zeldovich a 5 ou 17 réactions n’as pas d’influence sur les
résultats trouvé sans la prise en compte des réactions chimique car la température
caractéristique de vibration de O2 qui est de I’ordre de 2000K et N2 environs 4000K n’est pas

encore atteinte et les processus physico-chimique n’ont pas encore commencé .

Lorsque le nombre de mach est €gale 9.15 I’influence du schéma réactionnel commence
a se faire sentir, la température a I’aval du choc est de I’ordre de 3880 K, la molécule d’oxygene
se trouve totalement dissocié¢ a cette température tandis que la dissociation de ’azote ne
commence qu’a partir de 4000K, néanmoins on constate un gain minime en terme de

température suite a la dissociation endothermique de O .
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A des mach plus élevé 15,6 et 19.9 le schéma réactionnel de 5 ou 17 réaction influe
fortement sur la température régnant dans la couche de choc, du fait des températures trés élevés
enregistré a I’aval du choc toutes les espéces composant 1’air se trouve complétent dissocié, de
ce fait, ces phénomenes endothermiques sont accentués et on enregistre un gain tres important

en terme de temperature.
4.3 Régime transitoire :
4..3.1 Choix du pas de temps :
1. Nombre de courant :

Le nombre de Courant est un nombre adimensionnel nommé d'aprés le
mathématicien Richard Courant . Le nombre de Courant peut étre utilisé dans des simulations
de dynamique des fluides computationnelle (CFD) pour évaluer les exigences de pas de temps
d'une simulation transitoire pour une taille de maille et une vitesse d'écoulement données et est
lié a la condition de stabilité Courant-Friedrichs-Lewy ( CFL ) des schémas numériques, La

formule du nombre de Courant est définie comme[40] :

_UAt
T Ax
Ou:
U : Indique la vitesse d’écoulement.
At: Est un pas de temps représentatif de la simulation.

Ax: Lataille caractéristique de la maille.

Le nombre de Courant joue un réle important lors de I'exécution d'une simulation CFD
transitoire, ou nous nous intéressons aux variations du champ d'écoulement dans le temps ainsi
que dans l'espace. Le temps physique est discrétisé a I'aide d'un pas de temps et le choix du pas
de temps a deux implications principales : I'une est liée a la stabilité du schéma de discrétisation

en temps ; l'autre est liée a la signification physique du pas de temps.

2. Lacondition CFL :

La condition est exprimée en termes de nombre Courant comme :

UAt
C =—— < Cmax
Ax



https://en.wikipedia.org/wiki/Richard_Courant
https://en.wikipedia.org/wiki/Courant%E2%80%93Friedrichs%E2%80%93Lewy_condition
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Ou Cmax varie selon le type de schéma d'intégration temporelle :

La formulation explicite : La CFL par défaut pour la basée sur la densité est de 1,0,
mais vous pourrez peut-étre l'augmenter pour certains probléemes 2D. Vous ne devez
généralement pas utiliser une valeur supérieure a 2.0.

Afin de faire converger les schémas explicites, la taille du pas de temps doit étre
soigneusement sélectionnée, sinon la simulation pourrait conduire a des résultats non
physiques ou diverger complétement.

La formulation implicite :La théorie de la stabilité lineaire montre que la formulation
implicite basée sur la densité est inconditionnellement stable. La CFL par défaut pour
la formulation implicite basée sur la densité est de 5,0. Il est souvent possible

d'augmenter la CFL a 10, 20, 100, voire plus, selon la complexité de votre probleme

Tableau 34:Répérage des conditions aux limites

Ps= 2549 Pa
M=6
Inlet (pressure far field) Ts=221 K
Fraction massique : 23.3% 02, 76.7% N2

Pr=0.1et 0.075, Tjet=300 K
Diameétre : 1mm

Jet (Pressure inlet) Z=25km

Fraction molaire :

CO2:0.2571
N> : 0.3142
H20 : 0.4287
Outlet (pressure outlet) Aucun
Axis(axis) Aucun
Wall(wall) Température imposé a la paroi ; Tw=293
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Tableau 35:Paramétrage du solveur

Choix du solveur

Density based,transient,2D,Axisymmetric

Equation d’énérgie On
Modéle de turbulence Kw-sst
Choix d’algorithme Implicite
Choix du Type de flux convectifs AUSM

Le choix du schéma de

discrétisation spatiale

second-order upwind

Méthode du gradient

Green-Gauss Cell Based

La précision des schémas utilisées

second-order upwind

Le schéma d interpolation de

densité

second-order upwind

Control de solution

Maximum static temperature : 50000K
Positivity Rate limit : 0.05 Under-
Relaxation Factors : 0.2 0.5- 0.5- 0.5
Courant number (CFL): 5

Initialization de solution

standard initialization

Lancement de calcul

Time step method: Fixed
Time step size: 10°s
Number of time step: 20
Max iterations/ Time step
Profile Update Interval :20

Solution Steering: hypersonic flow type

Variation de Température en régime transitoire :
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t=to,+0.00079
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Figurel21 : Variation de Température en

régime transitoire
Variation de Mach en régime transitoire :
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Figure 131:Variation de Mach en régime
transitoire
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Animation (régime transitoire) :
- Cliquez sur Vidéo avec Ctrl+Clic
Sur ma chaine YouTube :

https://www.youtube.com/watch?v=IrzfmlaOAzc



file:///C:/Users/INFOBOX/Desktop/Mémoire/animation-1.mpeg%20-%20Lecteur%20multimédia%20VLC%202021-06-25%2007-35-55.mp4
https://www.youtube.com/watch?v=IrzfmlaOAzc
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Conclusion :

Les travaux effectués dans cette étude concernent 1I’influence d’un jet a contre-courant
sur le comportement d’un écoulement hypersonique rencontré pendant la phase de rentrée
atmosphérique des engins spatiaux d’un corps arrondi. ce type d’écoulements est gouverné par
des equations de Navier-Stokes axisymetrique stationnaire couplees avec les equations de

conservation des especes et 1’utilisation du model de turbulence K —® standard.L’air est ainsi
assimilé a un gaz composé de cinqg espéces (O,,N,,NO,O, N ) réagissant entre elles suivant le

modele de Zeldovich a 17 réactions élémentaires en éventuel déséquilibre chimique. Les
phénomenes d’ionisation et de radiation sont exclus et il est admis que 1’équilibre thermique est
réalisé. Ces hypothéses permettent de prendre en considération la plupart des phénomeénes
intervenant lors de la rentrée atmosphérique, pour des altitudes comprises entre 80 et 40 km
environ.

On exécute dans un premier temps une simulation sans jet sur le corps émoussé de
Lobb pour valider nos résultats initiaux déterminer les différents paramétres a savoir le
nombre de Mach, le champ de pression et de température ainsi les fractions massiques des
espéces. Cette contribution est réalisée a 1’aide de logiciel ANSY'S 19.0 ou on a concentré sur

le comportement de 1’écoulement réactif et les phénomenes physico-chimiques,

Dans la deuxieme partie, nous avons étudié I’effet du jet contre-courant dans la
condition de température de paroi est fixe avec modéle de turbulence k —w SST, Apres avoir
¢tudier I’interaction d’un jet simple libre pour différent rapport de pression, nous tachons de
varier le rapport de pression, entre-autre le débit, d’'une maniére décroissante par une méthode
de sélection itérative jusqu’a atteindre une température maximale au niveau de la paroi en
déterminant le coefficient d’échange par convection (Ch) pour la condition de paroi .

On a proposé ensuite plusieurs configurations distinctes de jets-multiple dépensant
toute la quantité du gaz réactif a un systeme de plusieurs orifices dépensant cette méme
quantité de gaz avec jet simple et étudié I’influence d’altitude donc influence tous les
parametres thermodynamiques avec les conditions expérimentales de la rentrée de la navette
spatiale (VOL- STS-2.) [47] afin d’expectant que le gain augmente avec I’augmentation du
nombre de mach amont en terme de température, et d’aprés les valeurs obtenus, jet simple

assure la protection de la paroi pour nombre de mach faible,
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L’influence du schéma réactionnel se fait sentir a des mach ¢€levés et est moins
présente pour des mach relativement faibles ceci s’explique par la température caractéristique
de vibration des molécules constituant 1’air qui lorsqu’elle est atteinte ces derniers commence
a se dissocier provoquant ainsi des effets endothermique absorbant une quantité de chaleur de
I’écoulement.

Dans un tiers, On a étudié le régime transitoire , et le paramétre important CFL pour
déterminer le choix du pas de temps.

En revanche, Les perspectives d’amélioration de la méthode présentée dans cette
mémoire afin de mieux simuler les phénomeénes rencontrés lors d’une rentrée atmosphérique
concernent les deux partie de 1’étude : modélisation et aspects numériques.

v Du point de vue modélisation :

- Le domaine de validité de la méthode pourrait étre étendu en prenant en compte dans un
premier temps les effets de déséquilibre thermique puis ceux de I’ionisation. Cette extension
doit s’accompagner d’une remise en cause des hypothéses de diffusion. De plus, la prise en
compte de différentes températures complique quelque peu le calcul des taux de production
chimique : une température moyenne doit ainsi étre introduite pour la détermination des vitesse
de réaction. Enfin, en ce qui concerne I’ionisation, une hypothése raisonnable consiste a
assimiler 1’air a un mélange de sept especes (N2, 02, N, O, NO, NO+, e-) ; le respect de la
neutralité électrique permet ainsi de pas avoir a résoudre d’équation supplémentaire pour les
électrons.

- L’étude de I’interaction entre le fluide et la structure, la description des mouvements des
structures en contacte le fluide lui-méme en mouvement et plus précisément a la détermination
de la fagon dont le fluide modifie le comportement des structures

v Quant a I’aspect numérique :
- Reprendre cette étude avec lecode open source

- Reprendre cette étude avec différents schémas réactionnels
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APPENDICE A

LES COEFFICIENTS DES CONSTANTES DE VITESSE
DIRECTES ET LES CONSTANTES D’EQUILIBRE

- Les constantes de vitesse directes :

Les vitesses des réactions chimiques directes et inverse kd et kien (cm3 - mol-1 -

2 - s-1) respectivement. Elles sont déterminées par :
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Bq,r: est la température caractéristique de dissociation pour la réaction r.

keq, r: est la constante d’équilibre pour la réaction r.

A.1. Modéle de Park 1990 :

s—1) et (cms - mol-




Tableau 36:: Modéle de Park 17 réaction

Eeéactions i m, B

r=1 0.68 = 1022 —2.0 29750
r=2 068 « 10°2 —2.0 29750
r=23 068 « 10°2 —2.0 29750
r=4 2.00 = 1023 —2.0 29750
r=~5 200 x« 10°% —2.0 29750
r = 3.70 » 10° —1.6 113200
r=T 3.70 = 102! —1.6 113200
r==8 4.08 x 1022 —1.6 113200
r=19 4.08 = 10** —16 113200
r=10 1.60 = 1022 —1.6 113200
r=11 T.05 0 1078 —2.0 75510
r=12 7.05 = 107 —2.0 75510
r=13 7.05 = 107 —2.0 75510
=14 T.05 « 1078 —2.0 75510
r=15 7.05 =« 107 —2.0 75510
r=16 6.44 = 10'7 —1.0 38370
r=17 8.37 = 1012 0.0 19450

A.2. Les constantes d’équilibre :

Les constantes d’équilibre sont données par le modele de PARK sous la forme suivante :

keq, v =exp(CO,vr + Cl,r - Z + C2,r - Z2 + C3,r - Z3 + C4,r - Z4)

Avec : Z = 10000/T
Le tableau suivant donne les coefficients Cora C4r pour chaque réaction r..

Tableau 37:Coefficients des constantes d’équilibre.

Reactions Co.r Cir Cor Car Car

r=1 a5 1.335 —4.127 —0.616 0.093 —0.005
r==6 410 3.898 —12.611 0.683 —0.118 0.006
r=11415 1.549 —7.784 0.228 —0.043 0.002
r=16 2.349 —4.828 0.455 —0.075 0.004
r=17 0.215 —3.658 0.543 —0.136 0.007
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B.1. Constantes de I’air

On trouve dans le tableau ci-dessous, les masses molaires, les valeurs des enthalpies de formation

massique ainsi que des températures caractéristiques de vibration des espéces moléculaires.

APPENDICE B
LES CONSTANTES ET PROPRIETES
THERMODYNAMIQUES

Tableau 38:Masses molaires, enthalpies de formation et températures

Espéces M, (Kg) YT -Kg™) &, (K]
N, 28 x 107 0.0 2302
0, 32 x 107 0.0 29400
NO 30 x 107~ 2.006123 = 10° 2658
(] 16 = 107" 1.543119 = 107 -
N 14 % 107 3.362161 = 107 -

B.2. Les coefficients des polyndémes de p C

Les expressions des polyndmes pour le calcul de la chaleur spécifique a pression constante de I’espéce,

sont données sous la forme polynomiale suivante :

[A, +A, -T+A, -T*+ A, -T +4,-T

*"|B,+B, -T+B, T*+B, . T*+B, - T"

300 = T = 1000
1000 = T £ 5000

Ces constantes sont issues de la référence (ANSY'S Help)

Tableau 39:Les coefficients des polynémes de Cp

A, A, A, A, A,

0, | 834.826477 | 0292958 | -1.495637=10" | 3.413885«10" | .22783584=10"

M2 | 979.0429 | 0.41796389 | -1.176279x10°" | 1.674394x10% | -7.256297<10""

NO | 9356001 | 0347209 | -9.15153x10™ | 144579:10% | -6.778306x10""
1531.1577 | 085129899 | 12581=10™ | -8329426x10" | 2.021861x107'"

N | 14858164 | -0.01294 | 3.2176118=10" | -3.3523769x10™ | 1.246498<10"
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B, B, B, B, B.

0. | 9607523 | 015941 | -3270885x10°" | 4.6127648<10™ | -2952832«10°
N, | 2686229 | 0.4416295 | -1.6872<10 | 2.9967875+10% | -2.004385x10°"
NO | 8992721 | 03516634 | -1.3898x<10™ | 2540701:10)% | -1.738845x10"
@ | 1321.02087 | 0.0143171 | -1.6124203=10 | 2.3650335:107 | -2.260926. 107"
N | 14544726 | 00632861 | 44314045210 | 1.115756«10" | -6.090213x10"

B.3. Efficacité de I’élément-tiers :

Tableau 40:Efficacité de [’élément tiers

1 Dizsociation de | Dissociatton de | Dhssociation de
- [} N; NO

a, 02 0.233 0.05

N: 0.2 0.233 0.05
No 02 0.233 1

o 1 1 1

N 1 1 1

B.4. Les paramétres de Lennard-Jones :

Tableau 41:Les paramétres de Lennard- Jones

Tl |,
0, 3467 106.7
N, 3.798 714
NO 3492 116.7

3.050 106.7

3.298 714
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