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ABSTRACT

The purpose of this project was to simulate the flow through a central body aerospike
nozzle using ANSYS Fluent as the design tool. The simulation was carried out in four
main steps: surface geometry creation, meshing of the geometry, problem resolution, and
visualization of the results.

The objective of this simulation was to perform a flow analysis on both the full-
length and truncated versions of the nozzle using air, as well as monoatomic, biatomic, and
triatomic gases as fluid models.

The results obtained from this simulation were compared to those obtained using a
Fortran numerical program to verify the consistency of the results.

In summary, the goal of this project was to simulate the flow in an aerospike nozzle

using ANSY'S, perform a parametric analysis, and compare the results with Fortran.



RESUME

Le but de ce projet est de simuler un écoulement a travers une tuyére a corps central
aérospike, en utilisant ANSYS fluent comme outil de conception. La simulation a été
réalisée en suivant quatre étapes principales : la création de la géométrie surfacique, le
maillage de la géométrie, la résolution du probléme et la visualisation des résultats.

L'objectif de cette simulation est d'effectuer une analyse d’écoulement sur la tuyére
full lentgh et tronquée en utilisant I’air plus des gaz monoatomiques biatomiques et
triatomiques comme modeéle de fluide.

Les résultats obtenus a partir de cette simulation ont été comparés a ceux obtenus a
I'aide d’un programme numeérique Fortran, afin de vérifier la cohérence des résultats.

En résumé, ce projet visait & simuler I'écoulement dans une tuyére aérospike en
utilisant ANSYS, en effectuant une analyse paramétrique et en comparant les résultats avec

Fortran.
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INTRODUCTION GENERALE

INTRODUCTION GENERALE

Dans le domaine de l'aéronautique, les tuyeres jouent un rble essentiel dans les
systemes de propulsion. Elles sont utilisées dans les moteurs d'avions, les fusées et d'autres
engins aérodynamiques pour convertir I'énergie thermodynamique des gaz en une force de
poussée propulsive. Les tuyéres a corps central sont une conception couramment utilisée
dans ces systemes, offrant des performances élevées et une efficacité accrue.

Les tuyeres a corps central se caractérisent par un corps central conique ou divergent
qui est entouré par une enveloppe externe. Cette conception permet d'optimiser I'expansion
des gaz éjectés, ce qui augmente la vitesse d'éjection et donc la poussée. De plus, les
tuyéres a corps central offrent une meilleure régulation du débit de gaz et une meilleure
stabilité de I'écoulement par rapport a d'autres types de tuyeres.

La modélisation et la simulation des écoulements dans les tuyeres a corps central sont
d'une grande importance pour les ingénieurs aéronautiques. Elles permettent d'analyser et
de prédire les performances de la tuyere, notamment la poussée générée, l'efficacité de
conversion d'énergie et la distribution des propriétés fluides a travers la tuyére. Ces
informations sont cruciales pour la conception et I'optimisation des tuyéres afin d'obtenir
des performances optimales du systéme de propulsion.

La simulation numérique par la dynamique des fluides computationnelle (CFD) offre
une approche puissante pour étudier les écoulements dans les tuyéres a corps central. En
utilisant des modéles mathématiques et des outils informatiques avances, la CFD permet de
résoudre les équations de conservation de la masse, de la quantité de mouvement et de
I'énergie pour prédire le comportement des fluides a travers la tuyere. Cela permet aux
ingénieurs de visualiser et danalyser les caractéristiques des écoulements, d'identifier les
zones a haute vitesse et a haute pression, et d'optimiser la conception de la tuyere en
conséquence.

La présente étude se concentre spécifiqguement sur la modélisation et la simulation
d'une tuyere a corps central bidimensionnelle aérospike supersonique a haute température
dans des domaines triangulaires et rectangulaires, en utilisant le logiciel ANSYS Fluent.
En comparant les résultats obtenus dans la premiére configuration avec des résultats
numérique, nous pourrons évaluer l'influence de la forme du domaine sur les
caractéristiques des écoulements.

De plus, nous étudierons l'effet des interactions gaz-paroi dans le domaine

triangulaire. Lorsque les gaz s'écoulent & travers la tuyére, ils peuvent interagir
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chimiquement et physiquement avec les parois internes. Cette interaction peut avoir un
impact significatif sur les performances de la tuyere, notamment en termes de température,
de contraintes thermiques et de perte d'énergie. Comprendre ces phénomenes est crucial
pour optimiser la conception des tuyeres et améliorer leur efficacité.

Ce mémoire est organisé comme suit :

e Dans le premier chapitre, une revue de littérature est présentée, mettant en
évidence les travaux antérieurs réalisés dans le domaine de la modélisation et
de la simulation des tuyeres.

e Dans le deuxiéme et troisieme chapitres la différence entre un modele Gp et
HT ainsi que la méthode utiliser pour obtenir la conception sur laquelle
I’étude a été faite.

e Dans le quatrieme et cinquiéme chapitres la méthodologie de simulation, y
compris la modélisation géométrique, les conditions aux limites et les
parametres de simulation, est décrite en détail plus les résultats des
simulations de la tuyére full lentgh (non tronquée), avec troncature, 1’effet de

NPR et I’effet des gaz sont présentés et analyseés.
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CHAPITRE 1 : RECHERCHE BIBLIOGRAPHIQUE

Chapitre 1 Recherche Bibliographique

1.1 Introduction

Les tuyeres sont des conduites de section droite variable placées a I’arriere d’un
moteur produisant des gaz de combustion chauds et permet de transformer 1’énergie
thermique en énergie cinétique. Le principe de fonctionnement de la tuyere repose sur les
propriétés des gaz lorsqu’ils circulent aux vitesses subsoniques et supersoniques.
Lorsqu’un gaz circule a une vitesse subsonique dans un tuyau dont le diamétre se rétrécit,
sa vitesse augmente. Depuis plusieurs années, la résolution numérique, analytique et
expérimentale des problémes aérodynamiques, telle que les écoulements des fluides dans
les tuyeres convergentes divergentes, et devenue possible grice aux travaux réalisés par

plusieurs chercheurs dans le domaine.

Apres la seconde guerre mondiale, 1’étude des tuyeres est devenue un domaine
d’actualité, de concurrence et de compétitivité entre les Etats-Unis, 1’Union Européen, la
Russie, le Japon et la Chine. Plusieurs agences de programmes (ESA, CNES, CNSA)),
d’organismes de recherches (NASA, ONERA, NASDA, DLR, LEA-Poitier,) et industriels
(Boeing, Rocketdyne, Pratt & Whitney, Snecma Moteurs, Volvo Aero, Astrium, Mitsubishi
Heavy Industries,) travaillent sur I’amélioration des performances des moteurs fusées et les

tuyeres propulsives.

Les tuyéres fusées sont disponibles dans une variété de configurations ont été
développées au cours des 75 dernic¢res années. Telles qu’idéal, conique, cloche, bouchon,
expansion-déflexion (E-D) et double cloche, sans compter la grille multi-buses (MNG)
récemment mise au point. Dans ce présent chapitre on va donner un apergu général des

travaux qui ont été fait dans ce domaine.

1.2 Tuyeres a corps central (a bouchon)

La tuyére a corps central est une tuyére de fusée avancée qui consiste en une tuyére primaire
dont la forme est assez conventionnelle et dun bouchon qui permet une expansion externe. Les
principales caractéristiques de cette tuyére est son interaction avec le milieu extérieur qui permet
d'éviter le phénomene de séparation qui affecte une tuyere a profil conventionnelle. Ces avantages
proviennent de la génération d'un ventilateur d'expansion au niveau de la lévre de la tuyére primaire

et de son influence sur 1’évolution de la pression le long de la paroi du bouchon.
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En 1961, Berman et Crimp [43] ont fait une comparaison entre les tuyeres conventionnelle
et les tuyeres a bouchon. Les résultats montrent que les tuyeres a bouchon présentent un avantage
de poussée par rapport a une tuyere conventionnelle lorsqu'elle fonctionne a un rapport de pression
inférieur a celui de la conception car la nature du débit dans ce cas est auto-ajustable. En 1961,
Rao a ¢élaboré une étude numérique sur les contours de bouchon optimaux typiques. Par l'utilisation

d'un bouchon, la réduction de longueur de la tuyere peut étre obtenue.

En 1997, Ruf et McConnaughey [6] ont déclaré qu'une troncature de 50 % de la tuyére a
bouchon entraine une réduction de 0,5 % de ses performances. Afin d'éviter une base plate au
sommet du bouchon aprés la troncature, un plus grand angle de cone pourrait étre utilisé¢ a

I'extrémité du bouchon.

En 2002, Ito et al [7] ont étudié les champs d'écoulement d'une tuyére a bouchon, a l'aide
d'une simulation numérique. Ils ont congu le contour du bouchon par la méthode des
caractéristiques et divers types de tuyere a bouchon ont été considérés en tronquant la longueur de
la tuyére a différentes positions. Les résultats ont montré une augmentation des performances de
poussée de la tuyere a bouchon profilé d'environ 5 a 6 % par rapport a la tuyére a bouchon conique,
et la répartition de la pression sur la surface de la tuyére n'était pas affectée par le débit externe

pour les rapports de pression supérieurs au point congu.

En 2002, Besnard et al [8] ont présenté la conception, la fabrication et les tests d'un moteur
acrospike annulaire ablatif de poussée de 1000 Ibf. Les résultats ont montré que la variation de y
avec la température a provoqué des petites différences, quoique non nulles, dans les caractéristiques

de poussée. De plus, la tuyére s'est avérée trés efficace.

En 2002, Lahouti et Tolouei [9] ont réalisé une modélisation numérique des €écoulements
externes et internes d'une tuyére a bouchon tronquée avec plusieurs niveaux de ressuage de base
dans des conditions de travail de sous-détente, d'optimum et de sur-détente pour obtenir la poussée

de base de la tuyére, la distribution de la pression de base et le schéma d'écoulement.

En 2006, Shahrokhi et Noori [10], ont étudié les propriétés de 1’écoulement de divers
contours de tuyere d'aérospike, avec 1’utilisation de modéle de turbulence k-e et les équations de
Navier stocks pour la simulation de champ d’écoulement. Une courbe B-spline cubique uniforme a
été utilisée pour générer les différentes formes de bouchons. La meilleure configuration a été

déterminée en considérant la force de poussée totale comme un mérite de performance.

En 2015, Shanmuganathan et al [12] ont mené une étude des tuyeres d'aérospike linéaires
et annulaires et des caractéristiques de son champ d'écoulement. Ils étaient d'avis que la buse

aérospike annulaire était meilleure que la buse aérospike linéaire.
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Table 1-1 : les études importantes sur les tuyéres a bouchon.

Les auteurs Anné | Nature de | Objet de I'étude
e I'étude
Krasé [1] 1959 | Numérique Conception des contours idéaux de la
tuyére a bouchon
Berman et Crimp[2] | 1961 | Analytique Modification de I'extrémité du bouchon
Rao [3] 1961 | Numérique Optimisation des contours des bouchons
Johnson et al [4] 1974 | Numérique Optimisation des tuyéres a bouchons
axisymeétriques
. Développement du champ d'écoulement a
Rommel et al [5] 1997 | Numérique
différentes pressions ambiantes
Rufet 1997 | Numérique Troncature de la tuyére a bouchon
McConnaughey [6]
. Conception du contour du bouchon
Ito etal [7] 2002 | Numerique
. Conception et test d'un moteur aérospike
Besnard et al [8] 2002 | Expérimental
annulaire ablatif de poussée
Ecoulements externes et internes d'une
Lahouti et Tolouei | 2006 | Numérique tuyére a bouchon tronqué avec purges de
(] base
Numéri Propriétés d'écoulement des formes de
. - umérique
Shahrokhi et Noori | 2010 tuyére aérospike
[10]
iy Champs d'écoulement dans les tuyeres a
2014 | Numérique et
Chutkey et al [11] L bouchon annulaire tronqué de différentes
expérimental
longueurs
Shanmuganathan et | 2015 | Numérique Etude du champ d'écoulement des tuyeres

al [12]

Numérique et

aérospike linéaires et annulaires
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Kumar et al [13] 2017 | expérimenta Procédure de conception de la tuyere

aérospike

1.3 Tuyeéere E-D (expansion — déflexion)

La tuyere a expansion-déflexion (E-D) est une tuyere de fusée a compensation
d'altitude. Elle ressemble a une tuyere a contour profilée, mais un "pintle" ou "corps
central" est placé au centre de la tuyere. De ce fait, le flux est dévié vers l'atmospheére.
L'avantage du corps central est qu'il permet au gaz d'échappement de s’écouler dans une
direction plus extérieure que dans les tuyeres profilées. De ce fait, la longueur de la tuyere
diminue considérablement par rapport aux tuyeéres conventionnelles ayant le méme rapport

d'expansion.

En 2012, Schomberg et Olsen [19] congu et testé la tuyere ED a différents rapports
de pression, pour représenter son fonctionnement sur une plage d'altitudes théoriques. Ils
ont signalé¢ que l'efficacit¢ de la tuyere ED est supérieure a celle de la tuyére CD

conventionnelle.

En 2014, Wasko [16] a étudié les performances des tuyéres a bouchon et ED. Les
résultats ont montré que les performances de la tuyére a bouchon pleine longueur est
meilleure, alors que les performances de la tuyere ED n'est comparable qu'a celle d'une

tuyere conique CD.

En 2014, Schomberg et al [20] [21] ont remarqué la dépendance du coefficient de
poussée de la géométrie quand les conditions de I’écoulement sont fortement en sur
détente. Dans ces mémes conditions, les résultats montrent que la poussée de la tuyere
dépend du taux de changement de surface dans la région transsonique et la tuyére ED

linéaire a une poussée plus élevée par rapport a la tuyere conventionnelle.

En 2014, Currao et al [23] ont ¢étudié¢ expérimentalement sur une petite tuyere
asymétrique linéaire par I’utilisation d’une peinture sensible a la pression (PSP) et une
caméra infrarouge. Leur projet visait a valider les résultats numériques grace aux mesures

PSP.
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Table 1-2 : les études importantes menées sur les tuyéres ED.

Les auteurs Année | Nature de | Objet de I'étude
I'étude
Rao [14] 1960 | Numérique | Méthode de conception du contour de la
et paroi de la tuyeére pour produire une
expérimental | poussée optimale
Mueller et Hall | 1968 | Expérimental | Région d'écoulement séparé
[15]
Wasko [16] 1968 | Expérimental | Effets du ressuage de base
Taylor et | 2004 | Numérique Optimisation des tuyeres ED pour la
Hempsell [17] poussée par le vide
Taylor et al [18] 2010 | Expérimental | Analyse de l'effet d'évacuation dans les
tuyeres ED
Schomberg et Y
Ol 19 Conception et test de tuyeres ED a
sen [19] 2012 | Expérimental P Y
différents rapports de pression
Schomberg et al PP P
[20] 2014 | Numérique Effet de la géométrie de la tuyére ED sur le
. coefficient de poussée calculé
e
érimental
Schomberg et al experimenta
[21] ) Comparaison de la variante linéaire de la
2014 | Expérimental
tuyere ED a une tuyere CD
conventionnelle
Schomberg et al | 2014 | Numérique Analyse des tuyeres annulaires CD et ED
[22]
Currao etal [23] | 2014 | Expérimental Application de PSP et caméra infrarouge a

une petite tuyere asymétrique linéaire

1.4 Les tuyeres doubles galbes

Les tuyeres double galbe sont considérées comme une solution pour maximiser

l'efficacité a haute altitude, tout en évitant les charges latérales dangereuses a des altitudes
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plus basses. Une tuyere a double galbe se compose de deux contours différents, le premier
fonctionne a basses altitudes par contre le deuxieme est destiné a fonctionner a hautes

altitudes. Ces deux contours sont séparés par un point de jonction.

En 1949, Cowles et Foster [2] ont introduit le concept de la tuyere double galbe. Le
concept a été breveté par la société Rocket dyne dans les années 60. En 1994 Horn et
Fisher [24] ont confirmé la faisabilit¢ de cette tuyeére en procédant a de essais a
Rocketdyne et en Europe par le Future European Space Transportation Investigations
programme ; d’investigation sur le transport spatial européen (FESTIP). Ils ont étudié
quatre combinaisons de contours pour trouver 1’extension qui offrait les caractéristiques de
transition d’écoulement et des performances a haute altitude les plus favorables. Il a été
démontré que les performances des tuyeres a double galbe sont inférieures a l'optimum
théorique en raison des pertes liées a la trainée d'aspiration en mode basse altitude et de
contour non optimal en mode haute altitude. Ils ont constaté que méme avec de telles
pertes, une tuyere a double cloche pouvait fournir une poussée suffisante pour transporter
12,1 % de charge utile supplémentaire par rapport a une tuyere CD conventionnelle ayant

le méme taux d'expansion.

En 1999, Frey et Hagemann [25] ont étudié divers aspects de la conception de
l'inflexion de paroi et de l'extension de la tuyere en mettant l'accent sur la dépendance du
comportement de transition sur le type d'extension de la tuyére. En 2013, Genin et al
[29],]30] ont mené des études expérimentales et numériques, sur les tuyeres a double galbe
pour l'évaluation de la distribution du flux de chaleur. Pour les deux modes de
fonctionnement (niveau de la mer et altitude).et comme résultat ils ont démontré que la
valeur du flux thermique augmente dans la région de l'inflexion du contour. La séparation
des écoulements au niveau de l'inflexion augmente ce phénoméne. Dans des conditions de
niveau de la mer, 1'écoulement se sépare a l'inflexion du contour de manicre controlée et
symétrique. La génération de charge latérale continue de diminuer et la poussée augmente
en raison du faible rapport de surface. Pendant le vol, la pression ambiante diminue, ce qui
entraine dans une augmentation du NPR. A une certaine hauteur, la transition NPR est
atteinte et le point de séparation quitte 1'inflexion du contour et se déplace rapidement vers
la sortie de la tuyere. La poussée est améliorée en raison du plus grand rapport de surface.
Ils ont testé aussi un modele de tuyere plane a double galbe dans plusieurs conditions
d'essai en écoulements froids et chauds. L'analyse du choc au niveau de l'inflexion du
contour a donné une idée de la forme et de la position du front de séparation. En mode

niveau de la mer, les résultats numériques et expérimentaux étaient en bon accord pour des
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valeurs NPR plus ¢élevées, la position de séparation calculée était située plus en amont que

celle mesurée dans les expériences.

En 2013 et en 2014 et en 2015,Verma et al [32],[33],[35] ont mené trois études
expérimentales , une pour étudier 1'effet du nombre de Reynolds sur le comportement de
transition d'une tuyére a double galbe pour des tests a l'intérieur d'une chambre de
simulation a haute altitude, la deuxi¢me pour étudier la dépendance du comportement de
transition sur les fluctuations de la pression ambiante dans une tuyeére a double galbe.la
dernic¢re pour étudier les conditions d'écoulement instable survenues pendant la transition
sournoise en effectuant un test de gaz froid sur une tuyere a double galbe de sous-échelle
fonctionnant dans des conditions de niveau de la mer. Dans cette derniére les résultats ont
montré que le débit pendant la transition furtive était trés instable et était la principale

source de génération de charge latérale.

En 2016, Schneider et Genin [36] ont analysé l'effet de divers modeles de
turbulence et de gradients de pression d'alimentation sur le comportement de transition de
I’écoulement dans la tuyére double galbe. Ils ont trouvé de meilleurs résultats pour la

turbulence de contrainte de Reynolds et le modele Spalart-Allmaras.

En 2016, Toufik et al [37] ont étudié la conception de tuyeres a double galbe et
évaluer plusieurs parametres de paroi et performances a l'aide de la méthode des

caractéristiques.

En 2017, Kbab et al [38] ont effectu¢ une étude numérique et de simulation sur les

tuyeres double galbe. Ils ont proposé pour la premiere fois un profil TOP pour la tuyere de

base.

Table 1-3 : les études importantes sur les tuyéres double galbe.

Les auteurs Ann | Nature de | Objet de I'étude
ée I'étude

Horne et Fisher | 1994 | Expérimental | Caractéristiques de performance des tuyeres a
[24] double galbe
Frey et Hagemann | 1999 | Analytique et | Dépendance du comportement de transition sur le
[25] expérimental | type de rallonge de tuyére
Hagemann et al | 2002 | Analytique et | Caractéristiques aérodynamiques
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[26] expérimental
Stark et Genin [27] 2010 Expérimental Caractéristiques de la charge latérale
Genin et al [28] 2012 Numérique Comportement du débit dans une tuyére a double
galbe
Genin et al [29] 2013 | \uméri que et Optimisation du comportement transitionnel par
expérimental variation de la géométrie d'extension
" Détermination de la répartition du flux thermique.
N t
Genin et al [30] 2013 umérique €
expérimental
Genin et al [31] 2013 Numérique et Tuyere planaire a double cloche dans plusieurs
expérimental conditions d'essai
Verma et al [32] 2013 Expérimental Influence du nombre de Reynolds sur Ile
comportement de transition a double galbe
Verma et al [33] 2014 Expérimental Influence des fluctuations de la pression ambiante
sur le comportement de transition a double galbe
Davis et al [34] 2015 | Numérique et | Procédure de conception de contour de buse a
expérimental double cloche
Verma et al [35] 2015 | Expérimental | Conditions d'écoulement instable rencontrées
pendant la transition sournoise
Schneider et Genin | 2016 | Numérique Effet de divers modeles de turbulence et gradients
de pression d'alimentation sur le comportement de
[36] o
transition a double cloche
Toufik et al [37] 2016 | Numérique Conception de la tuyere a double galbe
Kbab et al [38] 2017 | Numérique Conception du profil de la tuyere a double galbe

En 2005, en 2012 Chasman et al [39],[40],[41] ont menée trois études expérimentales

sur les tuyéres multi galbe (MNG), dans la premiere, ils ont étudi¢ l'optimisation
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multidisciplinaire (MDO) pour concevoir une configuration multi galbe innovante. Dans la
deuxieme ils ont effectué¢ les tests a feu chaud de 91 tuyéres de configuration MNG
caractérisées par une érosion de tuyere extrémement élevée a une vitesse moyenne de 0,5
Ib/sec.et dans la troisieéme, ils ont étudié les pertes visqueuses du MNG lors d'essais de
moteurs hybrides. Les pertes visqueuses dans I'écoulement a travers le MNG ont fait chuter
l'efficacité de 3 % par rapport a celle d'une tuyere unique équivalente (ESN). Il peut étre
mentionné ici qu'une seule tuyere qui partage le méme contour de tuyere a 1'échelle et la
méme zone de gorge globale ainsi que la méme zone de sortie est appelée un ESN. Le
systéme MNG peut améliorer les performances de plus de 11% en raison de ses économies

de masse et de longueur.

Table 1-4: les études principales effectuée sur les tuyeres multi galbe.

Les auteurs Année | Nature de 1'étude | Objet de I'étude
Chasman et al [39] | 2005 Expérimental M¢thode MDO pour la conception de
MNG
Chasman et al [40] | 2005 Expérimental Erosion par tuyére dans un MNGPertes
i de MNG dans les tests d
Chasman et al [41] i . visqueuses de ans les tests de
2012 Xperimenta moteurs hybrides

1.5 Généralité sur les tuyéres

1.5.1 Définition de la tuyére supersonique

Une tuyére supersonique est une conduite de forme convergente-divergente qui a un
profil spécifiquement étudié. Elle met en communication une chambre contenant un gaz
comprimé avec un milieu extérieur d’évacuation. La chambre et le milieu extérieur sont a
des pressions différentes pour permettre le mouvement du gaz. La tuyére supersonique a
pour role d’accélérer les gaz d’une vitesse faible a I’entrée du convergent a une vitesse
sonique au col puis & une vitesse supersonique a la sortie du divergent de la tuyére. La
forme de la tuyere permet de détendre les gaz. L’opération de détente transforme 1’énergie
potentielle du gaz en énergie cinétique. Tout le long de la tuyere, la vitesse du gaz
augmente, cependant que sa pression et sa température diminuent. La tuyere supersonique

est appelée tuyere De-Laval, elle est représentée dans la figure 1.[42].
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Convergent Divergent

Milieu extérieur

e P,

1
'
i
'

b
'

Chambre ' Tuyére ' Sortie

Figure 1-1 : La tuyere De-Laval.
1.5.2 Types de tuyeres
1.5.2.1 Tuyeres conventionnelles

1.5.2.1.1Tuyeres Coniques

Les tuyeres a profils coniques sont utilisées particulierement en raison de la
simplicité de la conception et de la réalisation de leur divergent. La vitesse de sortie de ce
type de tuyere est essentiellement égale a la valeur correspondante a un rapport de détente
unidimensionnel, a I’exception de la direction de 1’écoulement a la sortie qui n’est pas
completement axial, d’ou une perte de performances due a la divergence de 1’écoulement.
L’angle de divergence se situe entre 15 et 25 degrés. Ce type de profil simple équipe
principalement les missiles et les propulseurs a poudre. Un exemple de tuyére conique est

la tuyere de la fusée historique allemande V-2.

Figure 1-2: Tuyere Conique.
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1.5.2.1.2Tuyere a contour profilé

Comme on vient de le voir, les tuyéres coniques engendre une perte de poussée
considérable a cause de la divergence de I’écoulement a la sortie, donc pour remédier a ce
probleme ; il faut tourner le contour du divergent vers Dintérieur pour ramener
I’écoulement a une direction axiale et aller avec la partie divergente pres du col a des
valeurs de divergence relativement importantes pour compenser la détente manquer en

faisant incliner le profil vers I’intérieur c’est justement le but de cette conception.

Figure 1-3 : Tuyére a contour profilé.

1.5.2.1.3Tuyere a noyau central

Tuyere comportant un corps central qui obture plus ou moins 1’orifice de la sortie en

vue d’améliorer les performances en modifiant le débit et la forme du jet.

Figure 1-4 : Tuyére a noyau central.
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1.5.2.2 Tuyeres innovantes

1.5.2.2.1Tuyere a section variable

La sortie de la tuyere est a section variable et constituée d'une multitude de volets
qui, en se rapprochant ou en s'écartant, modifient le diamétre de la tuyere afin qu'elle soit

"adaptée".

Afin de se rapprocher le plus possible de la forme circulaire, les demi-voltes sont
réalisées par une multitude de petits volets, s’emboitant les uns dans les autres. En général
la commande de position est assurée par un anneau qui est tiré ou pouss¢ (fermeture —
ouverture) par des vérins répartis a la périphérie du canal de post-combustion. La pression
et la vitesse du jet maintiennent plaqués les volets sur l'anneau de commande. Un ergot de

position interdit aux volets de descendre lorsque le moteur est arrété.

© Drive&Fly - Modena

Figure 1-5 : Tuyére a section variable.

1.5.2.2.2Tuyere a chevrons (tuyéres en dents de scie)

C’est une tuyere pour les turboréacteurs de type double flux d'air séparés, comportant :
e Une paroi interne a l'intérieur de laquelle circule un flux d'air primaire (FP)
et qui comporte, a I’extrémité externe, des chevrons

e Une paroi externe entourant au moins partiellement la paroi interne et le
long de laquelle s'écoule un flux d'air secondaire (FS), la paroi externe étant mobile
le long de la paroi interne.

L'invention trouve des applications dans le domaine de I'aéronautique et, en
particulier, dans le domaine de la réduction des nuisances sonores extérieures produites par

les turboréacteurs d'un aéronef notamment lors de la phase de décollage.
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Source : Pilote-Virtuel.com/ Photo: Jujug

Figure 1-6 : Tuyére a chevrons.

1.5.2.2.3Tuyere orientable

C’est une tuyere articulée autour d’un ou deux axes comportant une partie fixe d’une
part et de I’autre une partie pivotante et des vérins de commande permettant de déplacer la
partie pivotante avec déformation de la structure annulaire élastique ce qui permet

d’orienter 1’axe de poussé.

Figure 1-7 : Tuyére orientable.

1.5.2.2.4Tuyere a divergent déployable

Cette tuyere présente un axe longitudinal et comprend une premiere partie définissant
un col de tuyere et un premier trongon de divergent fixe, au moins un deuxi¢éme trongon de
divergent déployable de section supérieure a celle du premier trongon et un mécanisme de
déploiement du deuxiéme trongon disposé a l'extérieur des premiers et deuxiémes trongons
de divergent. Le déploiement de la partie déployable du divergent s'effectue de fagon

automatique a partir d'une commande ¢lectrique ou hydraulique, voire pneumatique.
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Figure 1-8 : Tuyere déployable.

1.5.2.2.5Tuyere double-galbe

Le principal objectif d’une tuyeére double-galbe est le gain de performances par

principe d’auto-adaptassions en fonction de I’altitude.

En effet, ce systéme a pour avantage d’avoir une auto-adaptation de 1’écoulement pour
deux régimes de fonctionnement (a basse et a haute altitude) sans activation mécanique. Le
principe est théoriquement assez simple mais les efforts structurels mis en jeu peuvent étre
importants. Il en découle une étude approfondie de ce concept afin de garantir un

fonctionnement optimal de ce systéme.

Base Nozzle Extension Nozzle
—~— e -

Figure 1-9 : Tuyére double galbe.
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Chapitre 2 Effet de la température sur les paramétresde I’écoulement
supersonique

2.1 Introduction

Les résultats obtenus pour I'écoulement d'un gaz parfait supersonique, présentés dans
[44][45] et [52], sont valides sous certaines hypothéses. L'une de ces hypothéses est que le
gaz est considéré comme un gaz parfait sur le plan calorique, c'est-a-dire que les capacités
calorifiques Cp sont constants et ne dépendent pas de la température, ce qui n'est pas valide
dans le cas réel lorsque la température augmente [S5] [S6] [S7] et [58]. L'objectif de ce
chapitre est de présenter la recherche qui a développé un modéele mathématique de
'¢coulement du gaz en tenant compte de l'effet de variation de C,, et y avec la température.
Dans ce cas, le gaz est appelé gaz imparfait sur le plan calorique ou gaz a haute
température. Des tables pour l'air comme celle de [S0] contiennent les valeurs de C,, et y en
fonction de la température dans l'intervalle de 55 K a 3550 K. Nous avons effectué une
interpolation polynomiale de ces valeurs afin de trouver une forme analytique pour la

fonction Cy(T).

Les relations mathématiques présentées sont valables dans le cas général,
indépendamment de la forme d'interpolation et de la substance, mais les résultats sont
illustrés par une interpolation polynomiale du 9e degré. Les relations mathématiques
obtenues sont sous forme d'équations algébriques non linéaires, rendant l'intégration
analytique impossible. Ainsi, notre intérét se porte sur la détermination de solutions
numériques. La méthode de dichotomie est utilisée pour résoudre les €quations algébriques
non linéaires, et 1'algorithme de Simpson [46] [56] [S7] et [58] est utilisé pour l'intégration
numérique des fonctions obtenues. Les fonctions intégrées ont de fortes pentes aux
extrémités de l'intervalle, ou l'algorithme de Simpson requiert une discrétisation tres élevée
pour obtenir une précision suffisante. La résolution de ce probléme est réalisée en
introduisant une procédure de condensation afin de raffiner les points 1a ou il y a une forte
pente. La formule de condensation de Robert, présentée dans [47], a été choisie.
L'application a 1'air dans le domaine supersonique est limitée par le seuil de dissociation
des molécules. La comparaison est effectuée avec le modeéle du gaz parfait sur le plan

calorique.

Le probléme se pose dans les expériences aéronautiques ou l'utilisation d'une tuyere

congue sur la base de lhypotheése du gaz parfait nuit aux performances. Si, lors de
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l'expérience, des mesures sont effectuées, il sera constaté que les paramétres mesurés
different des calculs, en particulier pour une température d'arrét élevée. Plusieurs raisons

sont responsables de cette déviation.

2.2 Formulation mathematique

Le développement est basé sur l'utilisation des équations de conservation sous forme
différentielle. On suppose que l'équation d'état du gaz parfait (P=pRT) reste valide, avec
R=287.102 J/(kg K). Pour 1'écoulement adiabatique, la température et la densité d'un gaz
parfait sont liées par I'équation différentielle suivante [48] [49] [59] [57] et [S8].

Co gy BT 4
- dT 5 dp=0 (1)
En utilisant la relation entre C, et y [C,=yR/(y-1)], I'¢quation (1) peut étre écrite sous la

forme suivante :

dap ar

o B 2
p T[y(T)-1] @

L'intégration de la relation (2) donne 1'équation adiabatique d'un gaz parfait a haute

température.

La vitesse du son est [52] :

@ - () g

dp entropy=cons tant

La différentiation de 1'équation d'état d'un gaz parfait donne :

dpP dT
Z = pR E + RT (4)

En substituant la relation (2) dans I'équation (4), on obtient apres transformation :
a?(T) = r(T)RT (5)

L'équation (5) prouve que la relation de vitesse du son du gaz parfait reste toujours
valable pour le modele a haute température, mais il faut tenir compte de la variation du
rapport y (T). L’équation de la conservation de 1'énergie sous forme différentielle [45] et

[48] s'écrit :
CpdT +VdV =0 (6)

L'intégration entre 1'état de stagnation (Vo = 0, Ty) et I'état supersonique (V, T) donne :
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V2 =2H(T) (7)
ou H(T) = [,° Cp(T)dT (8)
Divisant I'équation (6) par V* et en remplagant la relation (7) dans le résultat obtenu, on

obtient :

av _ Cp(T)

v~ 2H()

)

En divisant la relation (7) par la vitesse du son, on obtient une expression reliant le

Nombre de Mach avec l'enthalpie et la température :

M(T) = 0 (10)

a(T)

La relation (10) montre la variation du nombre de Mach avec la température pour un gaz

calorifiquement imparfait.

L'équation de quantité de mouvement sous forme différentielle peut s'écrire [48] [S0] et

[49] :
dap
Vdv + o= 0 (11)

En utilisant l'expression (3), la relation (10), peut s'écrire :

dp _
= E,(T)dT (12)
\ Cp(T)
Ou: Fy(T) =2 o (13)

Le rapport de densité par rapport a la température T, peut étre obtenu par intégration de la

fonction (13) entre 1'état de stagnation (py, To) et 1'état supersonique concerné (p,T) :

2 = Exp (— ;> E,(TdT) (14)

Le rapport de pression est obtenu en utilisant la relation de 1'état du gaz parfait :

P _(£)\(L

=)&) (15)
L'équation de conservation de la masse s'écrit [45] et [48] :

pVA = constan t (16)
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En prenant le logarithme puis en dérivant de la relation (16), et en utilisant aussi les

relations (9) et (12), on peut obtenir 1'équation suivante :

2 = F,(T)dT (17)

Ou: FA(D) = 6o (D) [z~ 5mm5) (18)

L'intégration de l'€quation (17) entre 1'état critique (A*, T*) et 1'état supersonique (A, T)

donne le rapport des aires de section :
A T,
+ = Exp (fy" Fa(ryar) (19)

Pour trouver les paramétres p et A, il faut trouver les intégrales des fonctions F,(T) et
FA(T). La démarche analytique étant impossible, notre intérét se porte sur le calcul

numérique. Tous les paramétres M, p et A dépendent de la température.

Le débit massique critique [48] [54] et [S5] peut s'écrire sous forme adimensionnelle

=/, ( )(aio)Mcos(H)i—': (20)

A-poag

Comme le débit massique a travers la gorge est constant, nous pouvons le calculer au
niveau de la gorge. Dans cette section, nous avons p=p*, a=a*  M=1, 0=0 et A=A*. La

relation (20) se réduit donc a :

M _ (B (%
A-poag - (po) (ao) (21)
La détermination du rapport vitesse du son se fait par la relation (5). Ainsi,
a _ [rm V22
N [T(To)] [ ] (22)

Les parametres T, P, p et A pour le gaz parfait sont explicitement liés au nombre de
Mach, qui est la variable de base de ce mod¢le. Pour notre modele, la variable de base est
la température en raison de 1'équation implicite (10) reliant M et T, ou I'expression

analytique inverse n'existe pas.

2.3 Procédure de calcul

Dans le premier cas, on présente le tableau de variation de Cp et y en fonction de la

température pour l'air [50] [57] et [S8]. Les valeurs sont présentées dans le tableau 1.
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Table 2-1: variation de Cp et y contre a la température de 1air.

T(K)  Cp(JKgK) ~(T) T(K)  CpU/KgK) (M)  T(K)  Cp(UKgK) y(T)

55.538 1001.104 1.402 833.316  1107.192 1.350  2111.094 1256.813 1.296

. . . 888.872  1119.078  1.345 2222205 1263.410 1.294
222205 1001.101 1.402 944.427  1131.314 1340  2333.316 1270.097 1.292
277.761 1002.885 1.401 999.983  1141.365 1.336  2444.427 1273.476 1.291
305.538 1004.675 1.400  1055.538 1151.658  1.332  2555.538 1276.877 1.290
333.316 1006.473 1.399  1111.094 1162.202  1.328  2666.650 1283.751 1.288
361.094 1008.281 1.398  1166.650 1170.280  1.325  2777.761 1287.224 1.287
388.872 1011.923 1.396 1222205 1178.509  1.322  2888.872 1290.721 1.286
416.650 1015603 1394  1277.761 1186.893 1319  2999.983 1294.242 1.285
444427 1019.320 1.392  1333.316 1192570 1317  3111.094 1297.789 1.284
499.983 1028.781 1.387  1444.427 1204.142 1313  3222.205 1301.360 1.283
555.538 1054.563 1.374  1555.538 1216.014 1.309  3333.316 1304.957 1.282
611.094 1054.563 1.370 1666.650 1225121  1.306  3444.427 1304.957 1.282
666.650 1067.077 1368  1777.761 1234.409 1303  3555.538 1308.580 1.281

722205 1080.005 1.362  1888.872 1243.883  1.300
777.761 1093.370 1.356  1999.983 1250.305  1.298

Pour un gaz parfait, les valeurs de y et Cp sont égales a y=1.402 et Cp=1001.28932
J/(kgK) [48] [49] et [59]. Linterpolation des valeurs de Cp en fonction de la température
est présentée par la relation (23) sous forme de schéma de Horner pour minimiser le

nombre d'opérations mathématiques [57] et [58] :
C(T) =ay+T|ay+T| az+T <a4 4T (as 4T (a6 4T (a7 +T (ag + T(ay + T(a@)))))) (23)

L'interpolation (ai i=1, 2, ..., 10) des constantes est illustrée dans le tableau 2.
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Une relation (23) donne une dépendance ondulée pour une température approximativement

inférieure a T 240. Ainsi, pour ce champ, la valeur de la table [S0], a été prise

C, = C,(T) = 1001.15868 J/(kgK)
Ainsi
Pour T <TonaC,(T)=C,
Pour T > T relation 23 est utiliser

L'interpolation choisie donne une erreur inférieure a e=10-3 entre la

table et les valeurs interpolées.

Une fois l'interpolation faite, on détermine la fonction H(T) de la

relation (8), en intégrant la fonction Cp(T) dans l'intervalle [T, To].

Alors, H(T) est une fonction de parametre T et elle est définie lorsque

T<TO.

Table 2-2:
coefficient de
polynéme Cp(T)

a;

O© 00 N O Ol b W N P~

[EEN
o

1001.1058
0.04066128
-0.000633769
2.747475 10

-4.033845 10~
3.069773 10-12

-1.350935 10-15
3.472262 1019

-4.846753 10-8
2.84118710%

En substituant la relation (23) dans (8) et en écrivant les résultats d'intégration sous la

forme du schéma de Horner, I'expression suivante pour l'enthalpie est obtenue

H(T) = Hy — IL +T <c2 +T <c3 +T <c4 +T (cs +Tce+T (c, +T (cg +T(co + T(cw)))))>>)>]‘ (24)
|

|

Ou:
Ho = To(cl + TO(CZ + To(C3 + To(C4 + TO(CS + To(c6 +
TO <C7 + TO (Cg + TO(Cg + TO(Clo)))>>>
a; ,.
Et ¢ = (i=123..1
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Figure 2-1 : Variation de la fonction Fy(T) dans I’intervalle [Ts,To] contre a T,.

Compte tenu de la correction apportée a la fonction Cp(T), la fonction H(T) a la forme

suivante :
Pour To <T,H(T) = C,(To —T)
PourT, > T ,0On a deux cas :
Si T > T :H(T) = relation (24)
SiTy <T:H(T)=C,(To —T) + H(T)

La détermination des rapports (14) et (19) nécessite l'intégration numérique de Fp(T)
et FAo(T) respectivement dans les intervalles [T, To] et [T, T*]. Nous avons effectué¢ des
calculs préliminaires de ces fonctions (Fig. 1, 2) pour observer leurs variations et choisir la

méthode d'intégration.
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Figure 2-2 : Variation de la fonction FA(T) dans I’intervalle [Ts,T*] contre a Ty.

En raison du fort gradient a l'extrémité gauche de l'intervalle, l'intégration avec un
pas constant nécessite un pas trés petit. Le tracage des fonctions est sélectionné pour
Ty=500 K (basse température) et Ms=6.00 (supersonique extréme) afin d'obtenir une bonne
représentation a ces extrémités. Dans ce cas, nous obtenons T*=418.34 K et Ts=61.07 K.

Les deux fonctions présentent une dérivée tres ¢levée a la température Ts.

Une condensation des nceuds est alors nécessaire dans les environs de Ts pour les
deux fonctions. L'objectif de cette condensation est de calculer la valeur de 1'intégrale avec
une grande précision en réduisant le nombre de nceuds. La méthode d'intégration de
Simpson [46] et [S6]a été choisie. La fonction de condensation choisie a la forme suivante

[54] :

Cela permet de calculer les intégrales avec une précision élevée tout en minimisant le

temps de calcul grace a une réduction du nombre de noeuds nécessaires.

5= byzg + (1= by) |1 - 2] (26)
Zi=~-1<i<N (27)

Les valeurs si obtenues permettent de trouver la valeur de Ti aux nceuds i :
Ty =s5i(Tp —Tg) + T¢ (28)

La température Tp est égale a Ty pour Fp(T), et égale a T* pour Fa(T). La

température Tgest égale a T* pour le paramétre critique, et égale a Ts pour le paramétre
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supersonique. En prenant une valeur bl proche de zéro (b1=0.1, par exemple) et b2=2.0, il

peut condenser les nceuds vers le bord gauche Ts de I’intervalle, voir figure 3.

TP+ o > L L L o L d .

b1 = 01 ) b2 = 20 . -
b1 = 1.0 ) bz =2.0
bl = 1.9 y bz = 2.0

Figure 2-3 : presentattion de la condentaion des nceuds .

2.3.1 Parametres critiques

L'état de stagnation est donné par M=0. Alors, les paramétres critiques correspondent
a M=1.00, par exemple au col d'une tuyere supersonique, résumés par : Quand M=1.00 on

a T=T%*. Ces conditions dans la relation (10), on obtient :
2H(T,) —a®(T.) =0 (29)

La résolution de 1'équation (29) se fait par I'utilisation de l'algorithme de dichotomie
[46] et [56], avec T*<TO. Il peut choisir l'intervalle [T;,T,] contenant T* par T,;=0 K et
T,=T,. La valeur T* peut étre donnée avec une précision ¢ si l'intervalle de numéro de

subdivision K est satisfait par la condition suivante :

K = 1.4426log (T°) +1 (30)

e
Si l'on prend =10 , le nombre K ne peut excéder 39. Par conséquent, le rapport de
p p q pp

température T*/TO peut étre calculé.

En prenant T=T* et p=p* dans la relation (14) et en intégrant la fonction Fp(T) en
utilisant la formule de Simpson avec condensation des nceuds vers l'extrémité gauche, on
obtient le rapport de densité critique.

Les rapports critiques des pressions et de la vitesse du son peuvent étre calculés en
utilisant respectivement les relations (15) et (22) en remplagant T=T*, p=p*, P=P* et a=a*.

2.3.2 Parameétres pour un nombre de Mach supersonique

Pour une section efficace supersonique donnée, les parametres p=ps, P=Ps, A=Ag et
T=Tg peuvent étre déterminés en fonction du nombre de Mach M=Mg. Remplacer T=Tget

M=M;s dans la relation (10) donne :

2H(Ts) — M§a®*(Ts) = 0 (31
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La détermination de Ts de 1'équation (31) se fait toujours par l'algorithme de
dichotomie, sauf Ts<T*. On peut prendre l'intervalle [T}, T,] contenant Ts, par (T;=0 K, et

TQZT* .

En remplagant T=Tyg et p=ps dans la relation (14) et en intégrant la fonction F,(T) en
utilisant la méthode de Simpson avec condensation des nceuds vers l'extrémité gauche, le

rapport de densité peut étre obtenu.

Les rapports des pressions, de la vitesse du son et des sections correspondant a
M=Mg5 peuvent étre calculés respectivement en utilisant les relations (15), (22) et (19) en

remplagant T=Ts, p=ps, P=Ps, a =ag et A=As.

Les résultats d'intégration des rapports p*/pg, ps/Po et As/A* dépendent

principalement des valeurs de N, bl et b2.

2.3.3 Conception des tuyeres supersoniques

Pour l'application des tuyeres supersoniques, il est nécessaire de déterminer le
coefficient de poussée. Pour les buses donnant un écoulement uniforme et paralléle a la

section de sortie, le coefficient de poussée est [50] et [S5] :

F
Cr =7y (32)
F = mVE = mMEaE (33)
L'introduction des relations (21), (22) dans (32) donne comme relation :
Cr = v(To)Ms (22) (2) (%) (34)

La conception de la buse est faite sur la base de son application. Pour les applications
de fusées et de missiles, la conception est faite pour obtenir des tuyeres ayant le plus grand
nombre de Mach de sortie possible, ce qui donne le plus grand coefficient de poussée, et la
plus petite longueur possible, ce qui donne la plus petite masse de structure possible. Pour
l'application des soufflantes, nous faisons la conception sur la base d'obtenir la plus petite
température possible a la section de sortie, de ne pas détruire les instruments de mesure et
de préserver les conditions ambiantes. Une autre condition demandée est d'avoir le plus
grand rayon possible de la section de sortie pour I'emplacement des instruments. Entre les

deux possibilités de construction, nous préférons la premiere.
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2.3.4 Erreur du modéle de gaz parfait

Le modele mathématique de gaz parfait est développé en considérant la chaleur
spécifique Cp et le rapport y comme des constantes, ce qui donne des résultats acceptables
a basse température. Selon cette étude, nous pouvons remarquer une différence sur les
résultats donnés entre le modele de gaz parfait et le modéle développé ici. L'erreur donnée
par le modele PG par rapport a notre modele HT peut étre calculée pour chaque paramétre.
Ensuite, pour chaque valeur (Ty, M), I’erreur € peut étre évaluée par la relation suivante :

_ |1 _ ypc(To.M)
gy(To, M) = |1 S x 100 (3%5)

La lettre y dans l'expression (35) peut représenter tous les paramétres mentionnés ci-
dessus. En regle générale pour les applications aérodynamiques, l'erreur doit étre inférieure

as%.

2.4 Application

La conception d'une tuyere de propulsion supersonique peut étre considérée comme
exemple. L'utilisation de la forme de tuyere dimensionnée obtenue sur la base de
lI'application du modele Gp étant donné un nombre de Mach uniforme supersonique Mg a la
section de sortie des fusées, dégrade les performances recherchées (nombre de Mach de
sortie, force de pression), surtout si la température T de la chambre de combustion est plus
haute. On rappelle ici que la forme de la structure de la tuyére ne change pas, sauf le
comportement thermodynamique de l'air qui change avec T,. Deux situations peuvent se

présenter.

La premiére situation présentée est que, si 1'on veut conserver la méme variation du
nombre de Mach tout au long de la tuyere, et par conséquent, le méme nombre de Mach de
sortie Mg, il faut déterminer par l'application de notre modele, le rayon de chaque section
et en particulier le rayon de la section de sortie, qui donnera la méme variation du nombre

de Mach, et par conséquent une autre forme de tuyére sera obtenue.

Ms(HT) = Ms(PG) (36)
ZH[TS(HT)]
Ms(PG) = ~—F——— (37)
a[Tsqm)]
T«
4 (HT) = elrsam "D 5 45 (pg) (38)
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La relation (36) indique que le nombre de Mach du modele Gp est conservé pour
chaque section dans notre calcul. Dans un premier temps, nous déterminons la température
a chaque section ; qui présente la solution de 1'¢quation (37). Pour déterminer le rapport
des sections, on utilise la relation (38). Le rapport de la section obtenu par notre modele
sera supérieur a celui déterminé par le modele Gp selon la présente équation (38). Ensuite,
la forme de la buse obtenue par le modele Gp est incluse dans la buse obtenue par notre
modele. La température T présentée dans 1'équation (38) est celle qui correspond a la

température T pour notre modele.

La deuxieme situation consiste a conserver la forme de la tuyére dimensionnée sur la

base du modele Gp pour les applications aéronautiques considérées comme le modéele HT.
4s _4s
7 (HT) = 2 (PG) (39)

Ms(HT) < Ms(PG) (40)

La relation (39) présente cette situation. Dans ce cas, la tuyere délivrera un nombre
de Mach inférieur a celui souhaité, comme le montre la relation (40). La correction du
nombre de Mach pour le modele HT se fait d'abord par la détermination de la température
Ts comme solution de l'€quation (38), puis déterminer le nombre de Mach de sortie comme
solution de la relation (37). La résolution de l'équation (38) se fait en combinant la

méthode de dichotomie avec l'algorithme de Simpson.

2.5 Résultats et commentaires

Les figures 4 et 5 représentent respectivement la variation de la chaleur spécifique
Cp(T) et le rapport y(T) de l'air en fonction de la température jusqu'a 3550 K pour les
modeles HT et Gp. Les graphiques a haute température sont présentés en utilisant
l'interpolation polynomiale (23). On peut dire qu'a basse température jusqu'a environ 240
K, le gaz peut étre considéré comme caloriquement parfait, du fait de l'invariance de la
chaleur spécifique Cp(T) et du rapport y(T). Mais si Ty augmente, on voit la différence

entre ces valeurs et cela influence sur les parameétres thermodynamiques de 1'écoulement.
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Stagnation Temperature (K)
Figure 2-4 : Variation de la chaleur spécifique a pression constante en fonction de T,.
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Figure 2-5 : Variation du rapport des chaleurs spécifiques en fonction de Ty.

2.5.1 Résultats pour les parametres critiques

Les figures 6, 7 et 8 représentent 1'évolution des rapports thermodynamiques
critiques en fonction de T(. On voit qu'avec le rehaussement Ty, les parametres critiques
varient, et cet écart devient considérable pour des valeurs élevées de T contrairement au
modele Gp, ou ils ne dépendent pas de Ty. Par exemple, la valeur du rapport de
température donnée par le modele HT est toujours supérieure a la valeur donnée par le

modele Gp. Les rapports sont déterminés par le choix de N=300000, b1=0.1 et b2=2.0 pour
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avoir une précision meilleure que &=10 -5. Les valeurs numériques obtenues des

parametres critiques sont présentées dans le tableau 3.

0.89r

0 88E T*
0.87§ TO
08 6|§ HT model
0.852

084% PG model

082: ......... Lo s I S S S A A SR S S 1
0 100 200 3000 4000

Stagnation Temperature (K)

Figure 2-6 : Variation de To/T* en fonction de T.

0.640
[ p*

0.636F £o

0.632F PG model

0.628

0.624 HT model

0.620 L Y L e :
0 100 | 200 300 400
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Figure 2-7 : Variation de p+/py en fonction de T.

0.55¢

r P*
Py HT model
0.54F
0.54§
osal PG model
0.53%
057 w00 2000 3000 4000
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Figure 2-8 : Variation de P*/P, en fonction de T.
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HT model
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0.582%
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0.578
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Figure 2-9 : Variation de débit massique critique adimensionnelle en fonction de T,.
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0.930F
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Figure 2-10 : Effet de Ty sur le rapport de vélocité de son.
La figure 9 montre que le débit massique a travers la section efficace donnée par la théorie
des gaz parfaits est inférieur a ce qu'il est au modele HT, en particulier pour les valeurs de

To.

La figure 10 présente la variation du rapport de vitesse critique du son en fonction de T.

On retrouve l'influence du T sur ce paramétre.

Table 2-3 : valeurs numériques des parametres critique a haute température.

m
T*/To P*/Po p*/p() a*/ao A* 20 40
PG (y=1.402) 0.8326 0.5279 0.6340 0.9124
0.5785
T0=298.15 K 0.8328 0.5279 0.6339 0.9131
0.5788
T0=500 K 0.8366 0.5293 0.6326 0.9171 0.5802
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SUPERSONIQUE

T0=1000 K 0.8535 0.5369 0.6291 0.9280
0.5838
T0=2000 K 0.8689 0.5448 0.6270 0.9343
0.5858
T0=2500 K 0.8722 0.5466 0.6266 0.9355
0.5862
T0=3000 K 0.8743 0.5475 0.6263 0.9365
0.5865
T0=3500 K 0.8758 0.5484 0.6262 0.9366 0.5865

2.5.2 Reésultats pour les parameétres supersoniques

Les figures 11, 12 et 13 présentent la variation des parametres d'écoulement
supersonique dans une section efficace en fonction du nombre de Mach pour T, =1000 K,
2000 K et 3000 K, incluant le cas du gaz parfait pour y =1.402. Lorsque M=1, on peut
obtenir les valeurs des rapports critiques. Si l'on tient compte de la variation de Cp(T), la
température T, influence sur la valeur des parameétres thermodynamiques et géométriques

de I'écoulement contrairement au modele Gp.

La courbe 4 de la figure 11 est sous les courbes du modele HT, ce qui indique que le
modele de gaz parfait refroidit I'écoulement par rapport au comportement
thermodynamique réel du gaz, et par conséquent, il influence sur les parametres
adimensionnels d'une tuyere. A basse température et nombre de Mach, la théorie des gaz
parfaits donne des résultats acceptables. Les valeurs numériques obtenues des parameétres
d'écoulement supersonique, le rapport de section efficace et le rapport de vitesse du son

sont présentés respectivement dans les tableaux 4, 5, 6, 7 et 8.

Table 2-4: valeurs numériques de rapport de température a haute température.

T/To M=200 M=3.00 M=4.00 M=5.00 M=6.00
PG (y=1.402)  0.5543 0.3560 0.2371 0.1659 0.1214
Ty=298.15 K 0.5544 0.3560 0.2372 0.1659 0.1214
Tor=500 K 0.5577 0.3581 0.2386 0.1669 0.1221
Tr=1000 K 0.5810 0.3731 0.2481 0.1736 0.1269
Ty=1500 K 0.6031 0.3911 0.2594 0.1810 0.1323
Tv=2000 K 0.6163 0.4058 0.2694 0.1873 0.1366
Ty=2500 K 0.6245 0.4162 0.2778 0.1928 0.1403
Tv=3000 K 0.6301 0.4233 0.2848 0.1977 0.1473
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Ty=3500 K 0.6340 0.4285 0.2901 0.2018 0.1462

1.0+ ]ﬁ
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Nombre de Mach

Figure 2-11 : Variation de T/T, en fonction de nombre de mach.

Table 2-5 : valeurs numériques de rapport de densité a haute température.

p/po M=2.00 M=3.00 M=400 M=5.00 M=6.00

PG (y=1.402) 0.2304 0.0765 0.0278 0.0114 0.0052
70=298.15 K 0.2304 0.0765 0.0278 0.0114 0.0052
70=500 K 0.2283 0.0758 0.0276 0.0113 0.0052
70=1000 K 0.2181 0.0696 0.0250 0.0103 0.0047
70=1500 K 0.2116 0.0636 0.0220 0.0089 0.0041
70=2000 K 0.2087 0.0601 0.0197 0.0077 0.0035
70=2500 K 0.2069 0.0581 0.0182 0.0069 0.0030
70=3000 K 0.2057 0.0569 0.0173 0.0063 0.0027
70=3500 K 0.2049 0.0560 0.0166 0.0058 0.0024
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Figure 2-12 : Variation de p/py en fonction de nombre de mach.

Table 2-6: valeurs numériques de rapport de pression a haute température.

P/ Py M=2.00 M=3.00 M=4.00 M=5.00 M=6.00
PG (y=1.402) 0.1277 0.0272 0.0066 0.0019 0.0006
To=298.15K 0.1277 0.0272 0.0066 0.0019 0.0006

To=500 K 0.1273 0.0271 0.0065 0.0018 0.0006
Tv=1000 K 0.1267 0.0259 0.0062 0.0017 0.0006
Tv=1500 K 0.1276 0.0248 0.0057 0.0016 0.0005
Tv=2000 K 0.1286 0.0244 0.0053 0.0014 0.0004
Tv=2500 K 0.1292 0.0242 0.0050 0.0013 0.0004
Tv=3000 K 0.1296 0.0240 0.0049 0.0004 0.0003
Tv=3500 K 0.1299 0.0240 0.0048 0.0011 0.0003

0.6

M

0.5

0.4 HT (Ty=3000K)

HT (To=2000K)

o b~

0.3
HT (T,=1000K)
0.2 PG (y=1.402) 1
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Figure 2-13 : Variation de P/P, en fonction de nombre de mach.

Table 2-7 : valeurs numériques de rapport de section transversale a haute température.
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AlA* M=2.00  M=3.00 M=4.00 M=5.00 M=6.00

PG (y=1.402) 1.6859 4.2200 10.6470 247491  52.4769
70=298.15 K 1.6859 4.2195 10.6444 247401  52.4516
70=500 K 1.6916 4.2373 10.6895 24.8447  52.6735
70=1000 K 1.7295 4.4739 11.3996 26.5019  56.1887
70=1500 K 1.7582 4.7822 12.6397 29.7769  63.2133
70=2000 K 1.7711 4.9930 13.8617 33.5860  72.0795
70=2500 K 1.7795 5.1217 14.8227 37.2104  81.2941
70=3000 K 1.7851 5.2091 15.5040 40.3844  90.4168
70=3500 K 1.7889 5.2727 16.0098 43.0001  98.7953

La figure 14 représente la variation du rapport de section de section critique en
fonction du nombre de Mach a haute température. Pour les faibles valeurs du nombre de
Mach et de Ty, les quatre courbes fusionnent et commencent a différer lorsque M>2.00. On
voit que les courbes 3 et 4 se superposent presque pour toute valeur de Ty. Ce résultat

montre que le modele Gp peut étre utilisé pour Ty<1000 K.

La figure 15 présente la variation du rapport de vitesse du son en fonction du nombre

de Mach a haute température. La valeur Ty influence ce paramétre.

La figure 16 montre la variation du coefficient de poussée en fonction du nombre de
Mach de sortie pour différentes valeurs de Ty. On voit I'effet de T sur ce paramétre. Nous
pouvons constater que les quatre courbes sont presque confondues lorsque Mg<2,00
environ. Apres cette valeur, les courbes commencent a se séparer progressivement. Les

valeurs numériques du coefficient de poussée sont présentées dans le tableau 9.

90

80 A 1
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55



CHAPITRE 11.:. EFFET DE LA TEMPERATURE SUR LES PARAMETRES DE L’ECOULEMENT

Figure 2-14 : Variation de rapport de section critique en fonction de nombre de mach.
1.1

1.0

0.9
0.8 ala0 M=2.00  M=3.00 M=4.00 M=5.00  M=6.00

0.7 PG (y=1.402)  0.7445 0.5966 0.4870 0.4074 0.3484
0.6 70=298.15 K 0.7450 0.5970 0.4873 0.4076 0.3486

0-3 70=500 K 0.7510 0.6019 0.4913 0.4110 0.3515
ﬁ:: 70=1000 K 0.7739 0.6245 0.5103 0.4268 0.3651
0.27 70=1500 K 0.7862 0.6408 0.5254 0.4398 0.3762
70=2000 K 0.7923 0.6501 0.5354 0.4489 0.3841
70=2500 K 0.7959 0.6556 0.5420 0.4553 0.3898
70=3000 K 0.7985 0.6595 0.5465 0.4600 0.3942

70=3500 K 0.7998 0.6618 0.5495 0.4632 0.3973

Figure 2-15 : Variation de rapport de vélocité de son en fonction de nombre de mach.

Table 2-8: valeurs numériques de rapport de vélocité de son a haute température.

Table 2-9: valeurs numériques de coefficient de poussée a haute température.

CF M=2.00 M=3.00 M=4.00 M=5.00  M=6.00

PG (y=1.402) 1.2078 1.4519 1.5802 1.6523 1.6959
70=298.15 K 1.2078 1.4518 1.5800 1.6521 1.6957
70=500 K 1.2076 1.4519 1.5802 1.6523 1.6958
70=1000 K 1.2072 1.4613 1.5919 1.6646 1.7085
70=1500 K 1.2062 1.4748 1.6123 1.6871 1.7317
70=2000 K 1.2048 1.4832 1.6288 1.7069 1.7527
70=2500 K 1.2042 1.4879 1.6401 1.7221 1.7694
70=3000 K 1.2038 1.4912 1.6479 1.7337 1.7828
70=3500 K 1.2033 1.4936 1.6533 1.7422 1.7932
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Figure 2-16 : Variation de coefficient de poussée en fonction de nombre de mach.

2.5.3 Reésultats pour I'erreur donnée par le modéle de gaz parfait

La figure 17 présente l'erreur relative des paramétres thermodynamiques et

géométriques entre les modeles Gp et HT pour plusieurs valeurs de TO.

On voit que l'erreur dépend des valeurs de Ty et M. Par exemple, si T(=2000 K et
M=3.00, l'utilisation du modele Gp donnera une erreur relative égale a e=14.27 % pour le
rapport des températures, € = 27,30 % pour le rapport de densité, erreur € = 15,48 % pour

le rapport des sections critiques et € = 2,11 % pour le coefficient de poussée.

Pour des valeurs inférieures de M et Ty, l'erreur ¢ est faible. La courbe 3 de la figure
17 est sous l'erreur 5% indépendamment du nombre de Mach, qui est interprété par le

potentiel d'utilisation du modele Gp lorsque T(<1000 K.

On peut déduire de l'erreur donnée par le coefficient de poussée qu'elle est égale a
€=0.0 %, si Mg=2.00 environ indépendamment de Ty. Il n'y a pas d'intersection des trois

courbes en méme temps. Lorsque Mg=2,00.
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Figure 2-17 : variation de I’erreur relative donnée par les paramétres supersonique de Gp
en fonction de nombre de mach.

2.5.4 Les résultats pour I'application de la tuyere supersonique

La figure 18 présente la variation du nombre de Mach a travers la tuyere pour
To=1000 K, 2000 K et 3000 K, y compris le cas du gaz parfait présenté par la courbe 4.
L'exemple est choisi pour Mg=3.00 pour le modele Gp. Si lI'on prend en compte Ty, on
constate une diminution du nombre de Mach de la tuyeére dimensionnée par rapport au
modele Gp. Plus la température Ty est élevée, plus cette diminution est importante. Par
conséquent, les paramétres thermodynamiques obligent a concevoir la tuyére avec des
dimensions différentes de celles prédites par le modele Gp. Il convient de noter que la
différence devient considérable si la valeur de T, dépasse 1000 K. La figure 19 présente la
correction du nombre de Mach de la tuyére donnant le nombre de Mach a la sortie Mg,
dimensionné sur la base du modele Gp pour différentes valeurs de Ty. On peut voir que les
courbes se confondent jusqu'au nombre de Mach Mg=2.0 pour toute la plage de T,. A partir
de cette valeur, la différence entre les trois courbes 1, 2 et 3 commence a augmenter. Les

courbes 3 et 4 se confondent presque quelle que soit la valeur de T si celle-ci est inférieure
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a 1000 K. Par exemple, si la tuyére délivre un nombre de Mach M¢=3.00 a la section de

sortie, en supposant le modele Gp, le modele HT donne un nombre de Mach égal a

M;s=2.93, 2.84 et 2.81 pour Ty=1000 K, 2000 K et 3000 K respectivement. Les valeurs

numériques de la correction du nombre de Mach de sortie de la tuyere sont présentées dans

10.
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(b): Variation of the Mach number at high temperature through the nozzle.
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(a): Shape of nozzle, dimensioned on the consideration of the PG model for Ms=3.00.

Figure 2-18 : Effet de la température de stagnation sur la variation du nombre de mach a

travers la tuyere.

Table 2-10: correction de nombre de mach de sortie de tuyére.

MS (PG y=1.402) 1.5000 2.0000 3.0000 4.0000 5.0000 6.0000
MS (7T0=298.15K)  1.4995 1.9995 2.9995 3.9993 4.9989 5.9985
MS (T0=500 K) 1.4977 1.9959 2.9956 3.9955 4.9951 5.9947
MS (T0=1000 K) 1.4879 1.9705 2.9398 3.9237 4.9145 5.9040
MS (70=1500 K) 1.4830 1.9534 2.8777 3.8147 4.7727 5.7411
MS (T0=2000 K) 1.4807 1.9463 2.8432 3.7293 4.6372 5.5675
MS (7T0=2500 K) 1.4792 1.9417 2.8245 3.6765 4.5360 5.4209
MS (7T0=3000 K) 1.4785 1.9388 2.8121 3.6454 4.4676 5.3066
MS (7T0=3500 K) 1.4778 1.9368 2.8035 3.6241 4.4216 5.2237

La figure 20 présente les formes des tuyeres supersoniques offrant une méme

variation du nombre de Mach dans toute la tuyére et donc donnant le méme nombre de
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Mach de sortie Ms=3.00. La variation du nombre de Mach a travers ces 4 tuyeres est
illustrée par la courbe 4 de la figure 18. Les trois autres courbes 1, 2 et 3 de la figure 15
sont obtenues avec le modele HT utilis¢é pour T¢=3000 K, 2000 K et 1000 K
respectivement. La courbe 4 de la figure 20 est identique a celle de la figure 13a et est
calculée avec le modele Gp. La tuyeére calculée selon le modele Gp offre une section

transversale inférieure par rapport au modele HT.

M (HT)

! HT(T=3000K)
2 HT(T,=2000 %)
3 HT(T=1000K)
4
3

: PG (y=1.402)
lHHHHZ e HHHIH4‘-HHHIHDIHHHH (5}

Mach number for Perfect Gas

Figure 2-19 : Correction du nombre de

Mach a Haute Température d'une tuyere dimensionnée sur le modéele de gaz parfait.
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Figure 2-20 : formes de tuyéres a haute température correspondant a une méme variation

de nombre de mach le long de la tuyére et Ms=3.00 donné en sortie.

2.6 Conclusion

De cette étude, nous pouvons relever les points suivants :

e Sinous acceptons une erreur inférieure a 5%, nous pouvons étudier un écoulement

supersonique en utilisant les relations d'un gaz parfait, si la température de
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stagnation T, est inférieure a 1000 K pour n'importe quelle valeur du nombre de
Mach, ou lorsque le nombre de Mach est inférieur a 2.0 pour n'importe quelle

valeur de Ty jusqu'a environ 3000 K.

o Le modéle Gp est représenté par des relations explicites et simples, et ne nécessite
pas beaucoup de temps pour les calculs, contrairement au modele proposé, qui
nécessite la résolution d'équations algébriques non linéaires et l'intégration de deux
fonctions analytiques complexes. Il prend plus de temps pour les calculs et le

traitement des données.

o La variable de base pour notre mod¢le est la température, tandis que pour le modele
Gp, c'est le nombre de Mach en raison d'une équation implicite non linéaire reliant

les parameétres T et M.

e Les relations présentées dans cette étude sont valables pour n'importe quelle
interpolation choisie pour la fonction Cp(T). L'essentiel est que l'interpolation

choisie donne une petite erreur.

e Nous pouvons choisir une autre substance au lieu de l'air. Les relations restent
valables, a condition d'avoir le tableau de variation de Cp et y en fonction de la

température et de faire une interpolation appropriée.

o Le rapport de section transversale présenté par la relation (19) peut étre utilisé
comme source de comparaison pour vérifier le calcul des dimensions de diverses
tuyeres supersoniques. Il fournit un écoulement uniforme et parallele a la section de
sortie par la méthode des caractéristiques et la fonction de Prandtl-Meyer (Zebbiche
& Youbi, 2005a, 2005b, Zebbiche, 2007, Zebbiche, 2010a & Zebbiche, 2010b). Les
rapports thermodynamiques peuvent étre utilisés pour déterminer les parametres de

conception des différentes formes de tuyeres sur la base du modele HT.

o Nous pouvons obtenir les relations d'un gaz parfait a partir des relations de notre
modele en annulant toutes les constantes d'interpolation a l'exception de Ia

premicre. Dans ce cas, le modele Gp devient un cas particulier de notre mode¢le.
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CHAPITRE _I11_: CONCEPTION. D’UNE_TUYERE_ SUPERSONIQUE

Chapitre 3 Conception d’une tuyere supersonique bidimensionnelle

3.1 Introduction

La tuyére supersonique est divisée en deux parties. Cependant, la partie supersonique
est indépendante des conditions amont de la ligne sonique. On peut étudier cette partie
indépendamment de la partie subsonique. Ce dernier est utilis¢ pour donner un flux sonore
a la gorge. Dans ce chapitre nous montrerons comment on est arrivé a la conception de
plug nozzle a haute température donc nous étudierons un type de tuyeére donnant un
¢coulement uniforme et paralléle en section de sortie. Il est nommé par buse a bouchon
avec corps central. Il existe deux catégories pour cette buse selon la ligne sonique. Si la
ligne sonore est une ligne droite, la paroi a la gorge génere des ondes centrées et
divergentes. La deuxiéme catégorie a une ligne sonore courbe. Dans ce cas, 1'écoulement a
l'intérieur de la tuyere n'a pas de lignes de Mach centrées. Ce type de buse est nommé par
Plug Nozzle avec ligne sonique incurvée. Chaque type existe pour un écoulement
bidimensionnel et axisymétrique donnant au total quatre configurations possibles. La buse
a bouchon bidimensionnel avec une ligne sonique droite est étudiée dans [60]. La tuyere

axisymeétrique est étudiée dans [61].

Le travail discuté précédemment est terminé pour le cas du gaz parfait Gp avec Cp
(chaleur spécifique a pression constante) et y (rapport de chaleur spécifique) constants. Ces
travaux sont limités aux basses températures de stagnation, ou l'on peut aller jusqu'a

environ 1 000 K pour les nombres de Mach de sortie qui n'ex cédez Mag = 2,00, voir [62].

Dans cette étude une méthode de conception numérique et de dimensionnement des
tubulures a boisseau a corps central a été développer, basée sur I'utilisation de I'expansion
de Prandtl Meyer a haute température lorsque la variation de Cpet y a la température est
prise en compte inférieure a le seuil de dissociation. Le gaz parfait dans ce cas est nommé
en plus par gaz calorifiquement imparfait et thermiquement parfait ou gaz a haute
température. Le contour de la tuyere est inconnu, et il est donné pour obtenir un
écoulement uniforme et parall¢le a la section de sortie, et en particulier, la forme obtenue

délivrera une poussée maximale compte tenu que 1'€coulement a la sortie est horizontal.

Pour l'air, et jusqu'a 3 550 K, le tableau de la variation de Cp et y avec la température
est illustrée dans [63]. Les nouveaux rapports thermodynamiques a haute température sont
présentés dans [64] et [65], celle de la fonction de Prandtl Meyer a haute température est le

but de [66]. Comme résultats, le modele mathématique développé dans cette étude est une
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généralisation des équations du modele Gp a Cp et y constants, présenté dans [67], [68] et

[60]. En général, les résultats en aérodynamique sont acceptés avec une erreur de 5%.

Une interpolation polynomiale avec les valeurs du tableau afin de trouver une forme
analytique pour Cp(T) est appliquée. Les relations mathématiques présentées sont valables
dans le cas général indépendamment de la forme d'interpolation et du fond, mais nos
résultats sont présentés par le choix d'une interpolation par un polyndme de degré 9 pour la
fonction Cp(T), voir [65]. La substance choisie est 1'air. La comparaison est faite avec le
modele calorique Gp visant a déterminer la limite d'application de ce modéle. Une étude
sur l'erreur donnée par le modele Gp est présentée. La forme de cette tuyere est présentée

sur la Figure 1.
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Figure 3-1 : La géométrie de la tuyére a corps central (plug nozzle)
La différence entre cette buse et les autres modéles est que le débit a la gorge est
intitulé d'un angle 6* par rapport a I'horizontale comme l'indique la figure 2, ce qui n'est

pas le cas pour les autres modeles ou le flux est horizontal a la gorge.

Wall "0, =0
0" >0 '

| » ) “/(l| >1
hroat Md =100

Exit

Figure 3-2 : L'écoulement au niveau de la section de gorge et de la section de sortie.
Par conséquent, la Ievre est inclinée d'un angle W par rapport a la verticale comme le

montre la figure 3.
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Figure 3-3 : L’angle de déviation de la lévre V.

L'écoulement est supposé sonique au col, pour avoir un écoulement supersonique
dans la partie divergente de la tuyere. Pour obtenir la géométrie de contour du corps
central, la ligne de courant déterminée par calcul est remplacée par une surface rigide
limitant le champ de I'écoulement, et par conséquent la forme du corps central est obtenue.

Dans notre étude, nous nous intéressons uniquement a la partie divergente supersonique.

3.2 Formulation mathématique du probléme

Le débit au col et aux sections de sortie est unidirectionnel, le rapport des sections
critiques reste toujours valable et est pris en compte pour comparer les calculs numériques
trouvés par notre modele et la théorie. Notons ici que le rapport des sections d'un gaz
parfait [69] n'est pas valable, et la nouvelle forme a haute température (HT) est développée

dans [65].

Le calcul du débit a l'intérieur de la buse est plutot délicat, puisque la forme de la
buse est inconnue a priori. Le contour requis du corps central est que qui accélére le flux a
partir du nombre de Mach Ma = 1,00 a la gorge jusqu'au nombre de Mach Mag. a la section
de sortie. Comme l'angle d'écoulement n'est pas nul au col, le débit a travers le corps
central redresse uniquement de 6= 6* au col a O =0 en sortie. Le calcul du débit et le
contour détermination du corps central pour un gaz a haute température sont basés sur le

développement de Prandtl-Meyer présenté dans [66] avec :

v=[" F,(T)dT (1)

Avec F,(T) = C,(T)/[2H(T)y/2H(T)/a?(T) — 1] )

Ou T est la température, H est I’enthalpie avec I’expression de la constante.
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Les paramétres qui existent dans 1’équation (2) sont présenter dans [64] et [62] sont donnes

par:
V2 =2H(T) 3)

H(T) = [,° Cp(T)dT @)

M(T) = 2H(T)/a(T) (5)

a?(T) = y(T)rT (6)

Ma=V/a (7)

Le polyndme des coefficients d'interpolation de la fonction Cp(T) ainsi que la
fonction H(T) sont présentés dans [65]. L'angle y est mesuré par rapport au vecteur vitesse
de la gorge. Sur la figure 4, les droites AB et AE présentent respectivement le Mach vagues
de la gorge et de la section de sortie. Ces lignes sont inclinées aux angles up et up donnés

respectivement par pg = 90° et up = arcsin[1/Mag] < 90°.

Lip

Figure 3-4 : L’angles de Mach au col et aux sections de sortie.

Entre ces deux lignes de Mach, il y a un en une infinit¢ d'ondes de Mach divergentes
centrées existe a partir du point A de la lévre comme le montre la figure 5. Chaque ligne
donne un nombre de Mach, dont on peut facilement déduire de ce nombre un point du
contour central du corps. Par conséquent, le point A est un point de discontinuité en

parameétres et notamment en T, Ma et 0.
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Figure 3-5 : discrétisation de la zone d’expansion.

Les propriétés d'écoulement comme le nombre de Mach, I'angle de déviation de
I'écoulement, les rapports thermodynamiques (pression, température et densité) sont
constants le long de chaque ligne de Mach sortant du point A. Cette propriété nous donne
l'avantage de déterminer rapidement et explicitement la position du point du mur. Chaque
ligne de résultat de Mach a partir du point A sera absorbée par la paroi considérant que
I'écoulement est bidimensionnel. La figure 6 présente les paramétres d'une ligne de Mach
intermédiaire reliant les points A et 1 du mur. L'angle 8 n'est pas connu a priori. Si le
dimensionnement se fait sur la base de Mach de sortie, la température Tg sera déterminée

par la résolution de I’Eq. (5) en remplagant T=Ty et Ma=Mag.

Figure 3-6 : Paramétres d'une ligne de Mach intermédiaire reliant les points A et i (i=2,
3...,N).

Pour avoir un flux uniforme et paralléle en sortie, on peut déterminer l'angle Op par la

relation suivante. La procédure de calcul est présentée dans [65].

0p = vp = [, F,(T)dT ®)
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La pente de la lévre par rapport a la verticale sera déterminée par la relation suivante [62]

et [60].

Y =90° — v (9)

3.2.1 Discrétisation

La zone d'expansion entre les lignes AB et AE peut étre discrétisée en ondes N Mach,
incluant les deux extrémités, comme le montre la figure 5. Notant ici que les ondes de

Mach sont des lignes droites.

Plus le nombre d'ondes de Mach N est grand, plus on obtient une trés bonne
présentation du corps central. La détermination des points du mur se fait de maniére
explicite. Si nous connaissons la position et les propriétés d'un point sur le mur, nous
pouvons facilement déterminer celles du point adjacent jusqu'a atteindre le point de section
de sortie. Le schéma du mode¢le en présence d'une ligne de Mach est illustré sur la figure 6.

La température Ti au point i est connue. Alors, on peut écrire :

u; = arcsin(1/Ma;) (10)

vy = [;t = F(T)dT (11)
9 =90" =¥ —-v; +u (12)
0; = @i — 1 (13)

Avec :

a(Ty) = Jy(T)rT; (14)
Ma; = \/2H(T;)/a(T;) (15)

Sur la figure 6, les propriétés Ma;, 0;, vi, X; et y; au point i sont connues, et le
probléme devient la détermination de ces propriétés au point i+1.Considérons le triangle
reliant les points A, i et i+1. Ici les points 1 et i+1 sont reliés par une droite au point A.

Alors
a=mT—@Q;+vp—v; (16)
B = @it — VgtV (17)
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sin(B) _ sin(a)

18
A Ais1 (18)
Le rayon polaire de le point i+1 est donne par :
Aiv1 = Aisin(a)/sin(B) (19)

Par analogie avec les Egs. (10), (11), (12) et (13), on peut déduire les relations pour
le point i+1 en changeant l'indice i1 par i+1. A ce stade, la température Ti;+; est connue et

leurs coordonnées peuvent étre calculées par :
Xivr _ (Ait1 20
= cos(@i+1) (20)
AB Aa

Vit+1/Ap = (Aiz1/4p)sin(@iy1) (21)

Chaque point i de la paroi a sa propre température, différente des autres points, et que
tous sont reliés au point A par une ligne de Mach. Nous avons choisi la discrétisation de la

zone de variation T € [T, T,] de N valeurs pour que le calcul soit rapide.

3.2.2 Procédures de calculs

La premiére étape consiste a déterminer certains résultats nécessaires pour la

conception :

Pour le modéle de gaz HT (haute température), les expressions analytiques des ratios

critiques thermodynamiques. T*/Ty, p*/po et P*/P, sont représenter dans [65].

Les ratios thermodynamiques Tg/To, pe/po et Pg/Py dun modele de gaz HT
correspondant & un nombre de Mach de sortie supersonique sont a nouveau présentés dans

[65].

D'apres [65], le rapport théorique de critique sections est donnée par la relation suivante :
T.
Ag/A. = Exp (fp, FA(T) = C(T)/1a*(T) = 2H(T)]dT ) 22)

La valeur vg de la fonction de Prandtl Meyer peut étre calculée en utilisant 1'équation
(1) en remplacant T par Tg. L'algorithme de calcul de I'équation (1) est présenté dans [64].
Et [68]. La pente de la Iévre par rapport a la verticale est donnée par I'Eq. (9).

La procédure de calcul utilisant deux points successifs, il est nécessaire d'initialiser la

procédure de calcul. Le point de départ est le point B. A ce stade, nous avons
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e Le nombre de Mach est Mag = 1.00.condition sonique.
e L'angle de Mach est ug = 90.0°.

e La valeur de la fonction de Prandtl-Meyer est vg = 0.0°
e L'angle polaire est pp = 90° =¥ — v + up.

e Le rayon polaire est Az = 1.00.

e La position du premier point du mur est donnée, sous forme adimensionnelle,
comme suit :

xg/Ap = cos(pp) (23)
yg/Ag = sin(@p) (24)

e [La déviation de l'angle d'écoulement a la gorge est donnée par :
0" =0p = ¢p — Up (25)

e Le rayon théorique adimensionnel a la section de sortie est donné par 1'équation
(22):

Ve/dg = Ag/A (26)

La méme valeur est calculée par le modeéle numérique en utilisant 1'équation (31)

comme dernier point de calcul.

La deuxieme étape de la procédure de calcul consiste a affecter les résultats du point

B au premier point du calcul numérique, i=1. Ici la température au point E est T

Pour chaque ligne de Mach, il faut connaitre la température au centre d'expansion A
qui représente aussi la température sur la paroi. Comme le nombre de points sélectionnés
est égal a N, alors, on obtient N-1 panneaux, d’ou, la température au point i est donnée

par :
T, =T, —({i—1)ATi=123,-,N (27)
Et AT = (T, — Tg) /(N — 1) (28)

En incrémentant la valeur de i de i=2 a N, nous pouvons déterminer les propriétés
thermodynamiques et physiques le long de toutes les lignes de Mach sélectionnées, et par
conséquent, la forme du corps central sera obtenue. Pour accélérer le processus de calcul

de I'équation (11), nous pouvons considérer cette intégrale sous la forme suivante :

T;
—Vip1 =V + le.H F,(T)dT (29)
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Le calcul de I'équation (29) est effectué en utilisant I'algorithme de Simpson. Pour les
applications numériques, et si N est grand, nous pouvons choisir environ 5 a 7 points de

Simpson pour I'évaluation de cette intégrale avec une précision appropriée.
A partir des résultats du dernier point i=N, nous pouvons fixer les résultats suivants :
* La position du point E est donnée sous une forme adimensionnelle comme :
Xg/Ap = Xn/Ap (30)
Ye/As = Yn/2 (3D
* La distance axiale entre la section de sortie et le lip (point A) est donnée par :

X pyg/ A = Xg /2B (32)

* La longueur de la tuyére est mesurée en tant que distance axiale entre le point B de la
gorge et le point E de la section de sortie. Elle est donnée sous une forme adimensionnelle

par:

L/Ag = (xg/4g) — (xg/Ap) (33)

* Le ratio des sections transversales correspondant a la discrétisation des N points est

donné par :

Ag/A.( computed) = yg /g = yn/Ap (34)

3.2.3 Parametres thermodynamiques

A chaque point i de la paroi, les ratios thermodynamiques peuvent étre déterminés

par les relations suivantes :

Le ratio des températures au point i de la paroi est donné par (T/Ty); = T;/ Ty. Ce ratio est

utilisé pour faire le choix approprié du matériau de construction du corps central.

Le ratio de densité au point i est donné par la relation suivante. Le processus de calcul est

présenté dans [67] et [68].
(p/po)i = exp (= f;° Co(T)/a?(T)T) (35)

La méme remarque mentionnée pour le calcul de la valeur de vi:; par 1'équation (29)
reste valable pour calculer le ratio de densité par 1'équation (35). Par conséquent, nous

pouvons considérer cette relation sous la forme suivante :
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(p/po)i = (p/po)izrexp (= fy' | Cp(T)/a*(T)dT) (36)

Ce ratio est utilisé pour évaluer la masse de gaz présente a chaque instant dans 1'espace

d'écoulement du corps central.

Le ratio de pression au point i est donné par (P/Py); = (p/po)i (T/Ty)i. Ce ratio nous sera utile

pour déterminer la force de pression exercée sur la paroi du corps central.

3.2.4 Mass of the central body structure

Le numéro de segment (i) de la paroi est illustré dans 1'équation (7). Pour calculer la

masse du corps central, les hypothéses suivantes sont faites :
* La forme de la paroi entre deux points successifs est approximée par une ligne droite.
* Le corps central est composé du méme matériau et d'une épaisseur constante.

Le calcul de la masse de la structure dépend du calcul de la longueur curviligne de la paroi.

Par unité de profondeur et sous une forme adimensionnelle, nous obtenons :

Mass/(pytyAg2l) = C,,

ass

N JTaa/28) = Oi/Ap)2 + [(iga /28) — i/ A6)]2 37)

Ou Cass €st le coefficient de la masse de la structure.

3.2.5 Force de pression exercée sur la paroi

La force de pression exercée sur un panneau de la figure 7 est approximée par
l'interpolation suivante : Pjy=0P;+ (1 —0)Piyq

(3%)

Figure 3-7 : paramétre d’un segment de la tuyére a corp central.

La force de pression axiale exercée sur ce panneau est donc :
Fxijy = PiyVim1 — ¥l (39)
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La force de pression axiale exercée sur le corps central, par unité de profondeur, est
calculée comme la somme de toutes les forces de pression axiale exercées sur tous les

panneaux. Sous une forme adimensionnelle, nous avons donc :

F./(PoAgl) = Cr = 23271 (P/Po) iy (Vis1 /28 — ¥i/A8) (40)

Ou Crest le coefficient de la force de pression.

3.3 Erreur du modeéle de gaz parfait (Gp)

Le mod¢ele mathématique Gp est développé en considérant les valeurs de Cp et y
comme constantes, ce qui donne des résultats acceptables pour une température de
stagnation faible. L'erreur donnée par le modele Gp par rapport a notre modele peut Etre
calculée pour chaque parameétre de conception. Ensuite, pour chaque valeur (T, Mag),

l'erreur relative peut étre évaluée en utilisant la relation suivante :

Parameter

€ parameter (%) =|1- ————FE1 % 100 (41)

Parameter HT

3.4 L'effet de la température de stagnation sur le contour du corps
central

La figure 8 montre la forme du corps central pour des valeurs de Mag (nombre de

Mach de sortie) de 1,50, 2,00, 3,00, 4,00 et 5,00.

Dans la figure 8, la forme du corps central pour des valeurs de Mag de 1,50, 2,00,
3,00, 4,00 et 5,00 est représentée. Les tuyeres ne se confondent pas au méme point a la
gorge, car l'angle ¥ n'est pas le méme. Ces points se trouvent sur un cercle de rayon Ag=

1,00.

Dans la figure 8(a), les quatre courbes sont presque identiques. Dans la figure 8(b),
on remarque presque la superposition des courbes du gaz parfait et a haute température
pour To= 1000 K. A partir du nombre de Mach Mag = 2,00, les tuyéres des cas (c), (d) et
(e) de la figure 8 augmentent progressivement. A partir de cette figure, on peut remarquer
lI'influence de la température de stagnation T, sur le contour de la tuyere et les parameétres

de conception.
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Figure 3-8 : Les formes du corps central qui donnent le nombre de Mach de sortiec Mag.

3.5 Variation des parametres de conception en fonction de Mag

Les figures 9 a 16 représentent la variation des parametres de conception en fonction du

nombre de Mach de sortie Mag.
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Figure 3-9 : Variation de L contre a Mg.

2.0 1-PG(7=1.402)
165 2-HT(Ty=1000K)
- 3-HT(Ty=2 000 K)

MaE.

90 ¢ 4
80 ¢ /_.?:;—;:,%
70 e

< 60l —

= 50

g0k 1-PG(7=1.402)
300 2-HT(Ty=1 000 K)
20 3-HT(74=2 000 K)
10F 4-HT(Ty=3 000 K)
L S B S

Mar-_

Figure 3-13 : Variation de I’angle ©
contre a Mag.

75

210 4

180¢ 3
1-PG(7=1.402)

1500 2 HT(7y=1 000 K) // 2

120 3-HT(7y=2 000 K)
90|  4-HT(Ty=3 000 K)

30¢

CMass

Figure 3-10 : variation de Cyass contre a
ME.

100
1-PG(7=1.402)

80 - 2-HT(Tp=1 000 K)

S 3-HT(T4=2 000 K)

N _ 4-HT(Tp=3 000 K)

40 S
\““\:-\f‘}::-l,__ 4
20 3
=3
0 2 3 5

Figure 3-12 : Variation de ¥ contre a

MaE.
100 /%
g0 1-PG(7=1.402) 5
- 2-HT(T;=1 000 K) 1
g 600 3_HT(Ty=2000K)
S 4ol #HT(T=3000K)
20
S R 4 B

Figure 3-14 : Variation de Cgas contre a
MaE.



CHAPITRE _I11_: CONCEPTION. D’UNE_TUYERE_ SUPERSONIQUE
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Figure 3-15 : Variation de xp;yg contre a Figure 3-16 : Variation de Ap/A” contre &
MaE. MaE-

La figure 9 présente la variation de la longueur du corps central en fonction du
nombre de Mach de sortie. Plus la tuyére délivre un nombre de Mach de sortie ¢levé, plus
la longueur sera grande. On remarque toujours que les quatre courbes se confondent
presque avec un faible nombre de Mach jusqu'a environ Mag=2,00. A partir de cette valeur,
les quatre courbes commencent a se différencier, et entre les courbes 1 et 2 correspondants
au cas du gaz parfait et a haute température pour Ty = 1 000 K, on peut dire que la théorie

du gaz parfait donne de bons résultats si cette condition est respectée.

La masse de la structure du corps central requise pour obtenir un écoulement
uniforme et parallele est illustrée dans la figure 10. La force de pression exercée sur la
paroi du corps central est présentée sous une forme adimensionnelle en fonction de Mag

dans la figure 11.

La figure 12 illustre la variation de l'angle de déviation de la Iévre par rapport a la

verticale en fonction de Mag.

L'angle de déviation initial 8* a la gorge par rapport a 'horizontale en fonction de
MaE est illustré dans la figure 13. Cette valeur dépend de l'angle W par la relation ¥ + 6* =
90°.

La figure 14 présente la variation, sous une forme adimensionnelle, de la masse de

gaz présente a chaque instant dans I'espace de la partie divergente en fonction de Mag.

La figure 15 montre la variation, sous une forme adimensionnelle, de la distance
nécessaire entre la section de sortie et la lévre de la tuyére afin d'obtenir une section
critique a la gorge et donc un écoulement supersonique dans la partie divergente. Si cette
distance n'est pas respectée, il y aura une section Agproa#7A* et donc un écoulement

subsonique se produira dans la partie divergente.
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La figure 16 représente la variation du rayon de la section de sortie en fonction du
nombre de Mach de sortie. Ici, on peut tracer ce graphique indépendamment du calcul

dimensionnel.

On remarque que les quatre courbes dans chaque figure (9-16) commencent par une
portion presque confondue jusqu'a Mag=2,00 environ, puis deviennent progressivement
différentes avec une erreur € qui varie avec Ty, Mag et le paramétre lui-méme. Cette
variation est interprétée par la possibilité d'utiliser le modéle GP tant que Mag<2,00 pour
toutes les valeurs de Ty avec une précision de 5%, voir la figure 27 dans l'intervalle [1,00,
2,00]. On remarque également que les courbes 1 et 2 dans ces figures se confondent
presque pour toutes les valeurs de Mag, et que l'erreur maximale lorsque Mag=5,00 est de
5%, voir la courbe 3 dans la figure 24. Cette variation est interprétée par la possibilité
d'utiliser le modele GP tant que Tp<I 000 K pour toutes les valeurs de Mag jusqu'a 5,00.
L'erreur de chaque parameétre donné par le modele GP par rapport a notre modele est

présentée dans la figure 24.

3.6 Parametres de conception en fonction de T,

Les figures 17a 21 représentent la variation des parameétres de conception en fonction
de la température de stagnation T¢ pour Mag=3,00. Il est clair dans ces figures que le
modele Gp ne dépend pas de Ty. On remarque que notre modele HT prend en compte cette

température et que la dépendance devient considérable si Ty est élevé.

20¢ 20¢
16F HT ( Mag=3.00) - 18}
—— ‘ HT(Mag=3.00)
S ) - - g 16] _—
< : PG(¥=1.402, Mag=3.00) E [ -
~ 3 45 [ e
8F 14 _—
3 i PG(7=1.402, Mag=3.00)
4F 12
07500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 1055561000 1500 2000 3500 30003 500
UUS T/K
Figure 3-17 : Variation de la longueur Figure 3-18 : Variation de Cyass contre a
non-dimensionnelle contre a Ty. To.
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Les erreurs des parametres de conception du modéle Gp par rapport a notre modéle a
haute température sont illustrées dans la Figure 24 lorsque Mag= 3,00. Ces erreurs peuvent
atteindre 45% pour la longueur, 44% pour la masse de la structure et 20% pour la force de
pression lorsque Ty = 3 500 K. Avec une faible valeur de Ty, le modele Gp donne de bons
résultats jusqu'a To = 1 000 K avec une erreur maximale de 5%. On remarque néanmoins
que le modéle Gp sous-estime les valeurs des paramétres de conception par rapport aux

valeurs réelles du comportement physique.

3.7 Correction du nombre de Mach Mag

Dans la Figure 22, nous représentons la forme de 4 tuyeres ayant une section de
sortie uniforme. Les courbes 2, 3 et 4 correspondent au cas de haute température lorsque T
=1 000 K, 2 000 K et 3 000 K respectivement. La courbe 1 correspond au cas du gaz
parfait. Les quatre tuyeéres ne fournissent pas le méme nombre de Mach a la sortie. Le
rayon de sortie des quatre courbes correspondant au cas du gaz parfait pour Mag = 3,00 est
égal a Ap/A* = 4,220 [68]. Nous pouvons montrer qu'elles ne fournissent pas le méme

nombre de Mach Mag a partir de I'équation (5).

L'objectif de présenter cette figure est que si nous considérons la dimension d'une
tuyere sur la base et les hypothéses d'un modele de gaz parfait pour les applications
aéronautiques, nous pouvons constater la dégradation des performances, en particulier du
nombre de Mach a la sortie, en supposant que les tuyeres ont presque la méme taille et la
méme forme, a l'exception d'une petite différence de longueur. Les résultats numériques
des principaux parametres sont présentés dans le Tableau 1. L'écoulement dans cette
différence de longueur est presque uniforme. La forme de la tuyére utilisée ne change pas,

sauf le comportement thermodynamique de 1'air en fonction de la température.

1-PG(Y=1.402, ;'vfau—f}.](]zg?
2-HT(Ty=1 000 K. Mar=2.939 80)
3-HT(7y=2 000 K. Mar=2.843 23)
i .. 4-HT(7Tp=3 000 K. Ma=2.81212)
456 7 8 9101112
x/A B

v f)L B

1
D_
(Y
w_

Figure 3-22 : Des tuyéres ayant la méme section de sortie.
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La Figure 26 représente la variation de la correction du nombre de Mach d'une
tuyere donnant un nombre de Mach a la sortie Mag, dimensionné sur la base du mode¢le de
gaz parfait pour différentes valeurs de Ty. Nous remarquons que les courbes sont presque
confondues jusqu'au nombre de Mach Mag = 2,00, indépendamment de la température T.
A partir de cette valeur, la différence entre les trois courbes 2, 3 et 4 commence a
augmenter. Les courbes 1 et 2 sont presque confondues si Mag < 2,00 approximativement.
Cette variation est interprétée par le potentiel d'utilisation du modele de gaz parfait pour les

applications si la température de stagnation est inférieure a 1 000 K.

Par exemple, si la tuyere délivre un nombre de Mach Mag = 3,00 a la section de
sortie sur la base de I'hypothése d'un gaz parfait, elle délivrera, en considérant le modéle
HT, un nombre de Mach Mag = 2,939, 2,843 et 2,812 respectivement si To = 1 000 K, 2
000 K et 3 000 K. Entre les modéles GP et HT, lorsque Ty = 2 000 K, la diminution du

nombre de Mach est d'environ 5,51%.

] 5':.:' F i l

—_ r :’/

£ 3 f’{:’?%

g, 40t = 4

= F G

2 e

5 0 Z1-PG(Y=1.402)

= i 2-HT(Ty=1000 K)

g 20° 3-HT(74=2 000 K)

S 3 4-HT(74=3 000 K)
[L0 3

1 2 3 4 5
Mag

Figure 3-23 : Nombre de Mach a haute température d'une tuyére déterminé en supposant
un gaz parfait

Table 3-1 : les résultats de calculs de la tuyere de la figure 22.

PG(y=1.402) T75=1000K Tp=2 000 K T5=3 000 K
Mag: 3.000 00 2.939 80 2.843 23 2.812 12
6°/(°) 49.651 69 50.564 15 51.467 45 51.757 84
L jy* 12.698 17 12.438 60 12.014 19 11.876 99
ChMass 13.594 33 13.357 79 12.961 16 12.833 04
Cr 0.746 00 0.769 98 0.801 42 0.81292
CGas 8.998 06 8.604 00 8.188 43 8.056 40
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3.8 Résultats de I’erreur du modéle gp

La figure 27 représente la variation de l'erreur relative des paramétres de conception
(longueur de la tuyere, masse de la structure et force de pression) du modele Gp par

rapport au modele HT pour certaines valeurs de Tp.

Nous remarquons clairement que l'erreur dépend des valeurs de Ty et Mag, et elle
augmente si la température de stagnation augmente. Par exemple, si To =2 000 K et Mag =
4.00, I'utilisation du modele Gp donnera une erreur relative de € = 22,86% pour la longueur
de la tuyere, ¢ = 23,18% pour la masse de la structure et € = 15,07% pour la force de

pression. Pour de faibles valeurs de Mag et T, 1'erreur € est faible.
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1—Erreur comaparé a HT modéle pour (7, =3 000 K) 2— Erreur comaparé a HT modéle pour
(Ty=2 000 K) 3— Erreur comaparé a HT modé¢le pour (7,=1 000 K)
Figure 3-24 : La variation de l'erreur relative donnée par les paramétres de conception du
modele de gaz parfait.
Sur ces graphiques, la courbe 3 se situe dans la partie inférieure de 1'erreur de 5%.
Cette position est interprétée comme étant la plage d'utilisation potentielle du modele Gp
jusqu'a la température To = 1 000 K pour les applications a¢ronautiques. Cependant, si T
est augmentée, l'erreur augmente progressivement et dans ce cas, on peut utiliser le modele
Gp indépendamment de la température Ty si le nombre de Mach a la sortie ne dépasse pas

approximativement Mag = 2.00 avec une erreur maximale de 5%.

Si un auteur accepte une erreur supérieure a 5%, il peut utiliser le modele Gp dans un

intervalle modéré de Mag et T.
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3.9 Conclusion

Dans cette étude, les points suivants peuvent étre mis en évidence :

1.

Si nous exigeons une erreur inférieure a 5%, le modéle Gp peut étre utilisé pour
étudier 1'écoulement supersonique lorsque la température de stagnation T, est
inférieure a 1 000.Pour tout nombre de Mach allant jusqu'a 5.00, ou lorsque le
nombre de Mach est inférieur a 2.00 pour toute température de stagnation jusqu'a
environ 3 000 K. Le modéle Gp fournit des relations explicites et simples qui ne
nécessitent pas de temps de calcul important, contrairement a notre modele qui
implique la résolution d'une équation algébrique non linéaire et l'intégration de

fonctions analytiques complexes.

La température est la variable principale dans notre mode¢le, tandis que le nombre
de Mach est la variable clé dans le mod¢le du gaz parfait en raison de l'équation

implicite non linéaire (Eq. 5) reliant les paramétres T et Ma.

Les relations présentées dans I'étude sont valables indépendamment du type
d'interpolation choisi pour la fonction Cp(T). Le facteur crucial est de sélectionner

une méthode d'interpolation qui donne une erreur acceptable et faible.

I1 est possible d'appliquer les relations a des substances autres que l'air. Cependant,
dans de tels cas, il est nécessaire de disposer d'un tableau de variations de Cp et y en
fonction de la température spécifique a la substance et d'effectuer une interpolation

appropriée.

Le modéle Gp peut étre obtenu a partir de notre modele HT en supprimant toutes
les constantes d'interpolation, a l'exception de la premiere, pour la fonction Cp(T).

Dans ce cas, le modele GP devient un cas particulier de notre modele HT.

Le rapport de la section transversale présenté dans I'équation (22) peut étre utilisé
comme référence pour valider la conception numérique de différentes tuyeres
supersoniques basées sur notre modéle HT, qui garantit un écoulement uniforme et
paralléle a la section de sortie en utilisant la méthode des caractéristiques et la

fonction de Prandtl-Meyer.

Pour atteindre la méme précision (g), le modele HT nécessite un plus grand nombre

d'ondes de Mach (N) par rapport au nombre de points requis pour le modele Gp.
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Cette disparité est due a la différence de longueur, qui nécessite une plus grande

discrétisation pour le mod¢ele HT.

8. Cette ¢tude démontre une amélioration des parameétres des tuyeres supersoniques
par rapport a la tuyéere MLN couramment utilisée [12]. En adoptant notre
conception de tuyere, appelée tuyere a buse conique, une nouvelle stratégie
d'utilisation des missiles et des engins spatiaux peut étre mise en ceuvre avec une

simple modification de la tuyére MLN.

9. La méthode développée permet la conception de tuyeres avec une erreur aussi
faible que 10"-6 dans un temps considérablement réduit, méme si elle nécessite un

grand nombre de points de discrétisation.
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Chapitre 4 Simulation cfd

4.1 Introduction

Pour résoudre les problemes liés a I'écoulement des fluides, il existe trois approches
possibles : les méthodes analytiques, expérimentales et numériques. Les méthodes
analytiques peuvent fournir des solutions exactes, mais elles sont limitées a certains
problémes spécifiques, tels que la détermination du profil de vitesse d'un fluide dans une
conduite cylindrique. Ces solutions analytiques ne sont possibles que pour des équations
différentielles trés particuliéres et pour des conditions idéales, ce qui rend leur utilisation
limitée pour les configurations réelles. Pour obtenir des solutions pour des configurations
réelles, il est necessaire d'utiliser des méthodes numériques. Les logiciels de simulation
numérique des écoulements, tels que la CFD (Dynamique des Fluides Numérique), sont
souvent utilisés pour résoudre ces équations a l'aide de méthodes de volumes finis. Pour
effectuer nos simulations, nous avons choisi d'utiliser ANSYS et son code de calcul
commercial Fluent. L’objectif de ce chapitre est de présenter le logiciel et la simulation

avec ces différentes étapes.

4.2 Présentation de logiciels

ANSYS Fluent est un logiciel de simulation de la dynamique des fluides numérique
(CFD). La CFD est une branche de la mécanique des fluides qui utilise des méthodes
numériques pour résoudre et analyser les problemes de dynamique des fluides. ANSYS
Fluent permet de modéliser et de résoudre des problémes de fluides et de transfert de
chaleur en utilisant des méthodes de calcul numérique telles que la méthode des éléments
finis (FEM), la méthode des différences finies (FDM) et la méthode des volumes finis
(FVM). ANSYS fluent est largement utilisé dans I'industrie aéronautique pour simuler la
dynamique des fluides dans les tuyeres d'avions, de fusées et de moteurs a réaction. Les
tuyéres sont des composants critiques de ces systemes, car elles convertissent I'énergie de
combustion en poussée pour propulser I'aéronef ou le véhicule spatial. ANSYS Fluent peut
étre utilise pour simuler le comportement d'une variété de tuyéres, y compris les tuyeres a
corps central, les tuyeres convergentes-divergentes, les tuyéres supersoniques, les tuyeres a
jets multiples, etc. Les simulations peuvent étre utilisées pour optimiser la conception de la

tuyere et améliorer les performances de I'aéronef ou du véhicule spatial.
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Plus spécifiqguement, les simulations ANSYS Fluent dans l'aéronautique peuvent
aider a:
o Optimiser la forme et la géométrie de la tuyere pour maximiser la poussée tout en
minimisant les pertes de pression et les contraintes thermiques.

« Evaluer les performances des tuyéres dans des conditions de fonctionnement
réalistes, telles que des vitesses supersoniques ou des températures élevées.

o Prédire les effets de la turbulence et de la combustion sur le comportement du flux
dair a l'intérieur de la tuyere.

« Evaluer les effets des perturbations externes, tels que les chocs aérodynamiques,
sur le comportement du flux d'air a l'intérieur de la tuyére.

En conclusion, ANSY'S Fluent est un outil puissant pour simuler la dynamique des fluides
dans les tuyeres de l'industrie aéronautique, permettant une optimisation efficace de la
conception de la tuyere et une amelioration des performances de I'aéronef ou du véhicule

spatial.

4.3 Traitement de notre sujet par ANSYS Workbench
Pour realiser notre simulation numérique par ANSYS FLUENT, On a suivi les étapes

suivantes :

Création de la géométrie et le domaine de simulation dans ANSYS spaceclaim.
Création du maillage avec le logiciel ANSYS Meshing.
Configurer dans I’ANSYS FLUENT.

A W npoE

Analyse des résultats obtenus.

Il est important de noter que la qualité de la simulation dépend de la qualité de la
géométrie et de la précision des conditions aux limites et des modéles utilisés. 1l est donc
essentiel de valider et de vérifier la qualité de la géométrie et des parametres de simulation

avant de procéder a I'exécution de la simulation.
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N simulation tuyere a corps centrale bidimensionnelle - Workbench
Afficher  Qutils Unités Extensions Jobs  Aide

CIEIEE] /T

. @) Importer... | < Reconnecter 9] Actualiser le projet  # Mettre & jour le projet | Bm Page de démarrage ACT

Boite 4 outils

|B systemes d'analyse |~
) Acoustique modal

= Calcul méridien

Diffraction hydrodynamique
Dynamique explicite

& Dynamique rigide

Electrique

Evaluation de la conception

& extrusion (Polyflow)
Flambage linéaire
Lt Harmonic Acoustics
IC Engine (Fluent)
IC Engine (Forte)
Magnétostatique
& mécanique des fluides (CFX)

Définit les
parametres de
probleme

création de la Discrétisation
géometrie du domaine

Résolution de
probléme

Figure 4-1 : les principales étapes d’ANSYS Fluent.

4.4 Lageométrie et la configuration

Traitement

des résultats

La géométrie a été créée dans ANSY'S SpaceClaim a partir d'un fichier .dat dans un plan 2D,

on a utilisé cette derniére pour effectuer une simulation CFD en 2D avec ANSYS Fluent.

Cliquer pour sélectionner. Double-cliquer pour sélectionner une chaine tangente. Double-cliquer pour sélectionner a bolyline=tr‘ue
1 -8.190431951585110E-01 4.422911629264870E+00
° 11 -8.109079687494440E-01 4.411298012657120E+00
1 -8.075373907825570E-01 4.406486278289450E+00
1 -8.049504923849470E-01 4.402793312773810E+00
1 -8.027691645690510E-01 4.399679338560390E+00
1 -8.008469609092620E-01 4.396935292908720E+00
1 -7.991087802050180E-01 4.394453963481090E+00
1 -7.975100120962430E-01 4.392171665794570E+00
1 -7.960215925373230E-01 4.390046908842680E+00
1 -7.946233350068810E-01 4.388050874920490E+00
2 -7.933005428632130E-01 4.386162583519700E+00
11 -7.920421221136340E-01 4.384366197171710E+00
11 -7.908394544382210E-01 4.382649412608330E+00
1 -7.896856866232390E-01 4.381002446377060E+00
1 -7.885752625008740E-01 4.379417366651540E+00
1 -7.875036033147540E-01 4.377887636930380E+00
1 -7.864668827436510E-01 4.376407794867370E+00
1 -7.854618644222680E-01 4.374973220320760E+00
1 -7.844857819660820E-01 4.373579964080100E+00
Y 1 4 -7.835362486522130E-01 4.372224618929210E+00
4 1 -7.826111882606750E-01 4.370904220917080E+00
{ZreX

0

Figure 4-2 : La courbe et le fichier avec lesquels la géométrie a été créée.
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45 Le domaine de simulation

Le choix du domaine de simulation est une étape importante dans la modélisation
numérique. Le domaine doit englobe toutes les zones d'intérét et doit étre défini avec une
précision suffisante pour éviter les erreurs de calcul. Le choix du domaine dépend de la
géométrie et des conditions aux limites du probleme. Le choix du domaine peut également
affecter la qualité du maillage et la précision de la simulation. Une mauvaise définition du
domaine peut entrainer des zones de maillage non raffinées ou sous-raffinées, ce qui peut
entrainer des erreurs de calcul. 1l est donc important de définir le domaine avec soin et de
s'assurer que la densité de maillage est suffisante pour couvrir toutes les zones d'intérét.
Pour notre étude on a choisi deux domaine un domaine triangulaire DT pour une
simulation avec une configuration de modelé non visqueux et un domaine rectangulaire

DR pour une configuration de modelé visqueux k-oméga SST.

ANSYS

R19.0

INLET

OUTLET

Figure 4-3 : Le domaine de simulation DT.

ANSYS

R19.0

(N =<

Figure 4-4 : Le domaine de simulation DR.

88



CHAPITRE 1V : SIMULATION CFED

4.6 Maillage

Lors de la modélisation d'un probleme en mécanique des fluides numérique (CFD)
dans ANSYS Fluent, le maillage est I'un des aspects les plus critiques a considérer pour

garantir la précision et la fiabilité des resultats.

4.6.1 Maillage de domaine DT

Dans notre cas ou la géométrie du probléme présente des courbures ou des formes
complexes, il est souvent recommandé d'utiliser un maillage adaptatif plutdt qu'un maillage
structuré. Le maillage adaptatif est un type de maillage qui ajuste automatiquement la taille
des éléments en fonction de la résolution requise pour la simulation. 1l peut également
s'adapter aux déformations de la géométrie pendant la simulation. Ce type de maillage
peut étre particulierement utile pour les géométries complexes avec des régions de haute et
de basse résolution, car il permet de concentrer la résolution dans les zones d'intérét tout en
économisant du temps de calcul dans les zones moins critiques. Cependant, le maillage

adaptatif peut étre plus difficile a générer et a manipuler que le maillage structuré.

0,000 2,500 5,000 (m)
- ]

étrie {Apercu avant i ) Apercu du rapport/.

Figure 4-5 : Maillage du domaine DT.

Figure 4-6 : Maillage du domaine DT zoomer.

89



CHAPITRE 1V : SIMULATION CFED

Table 4-1: Propriétés et statistique du maillage domaine DT.

Propriétés
Volume 0,cmd
Aire (approx.) 23,733 cm?
Valeur du facteur d'échelle 1,

Statistiques

Taille de face max 1,e-02 cm
Noceuds 241962
Eléments 240457

4.6.2 Maillage de domaine DR

Dans le maillage de domaine DR on est resté avec le choix du maillage adaptatif

dans la zone 1 mais on a opté pour le maillage structuré dans les zones 2 et 3.

—

Figure 4-7 : Maillage du domaine DR.

0,000 5,000 10,000 (cm)
]

2,500 7500

Figure 4-8 : Maillage du domaine DR zoomer.
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Table 4-2: Propriétés et statistique du maillage domaine DR.

Propriétés
Volume 0, cm?d
Aire (approx.) 2696,4 cm?
Valeur du facteur d'échelle 1,

Statistiques

Taille de face max 2,4223e-002 cm
Nceuds 86301
Eléments 85381

4.7 Les critéres de qualité de maillage

Il existe des critéres de qualité du maillage qui sont utilises pour évaluer la qualité du
maillage et s'assurer qu'il est approprié pour la simulation. Voici quelques-uns des critéres
de qualité du maillage les plus couramment utilisés dans ANSY'S Fluent :

1. Aspect Ratio (ratio de forme) : C'est le rapport entre la plus grande et la plus
petite dimension d'un élément. Des ratios élevés peuvent provoquer une
distorsion excessive des éléments, ce qui peut conduire a des erreurs de calcul.

2. Skewness (inclinaison) : Le skewness mesure I'angle entre les faces d'un élément.
Des angles de plus de 90 degrés peuvent provoquer une mauvaise représentation
du flux a travers I'élément, ce qui peut également entrainer des erreurs.

3. Orthogonality : L'orthogonalité mesure l'angle entre les faces adjacentes d'un
élément. Des angles plus grands que 75 degrés peuvent entrainer des erreurs dans
le calcul du flux.

4. Quality : Il s'agit d'un critere général qui prend en compte plusieurs facteurs, tels
que ceux énumérés ci-dessus, pour donner une évaluation globale de la qualité de
I'élément.

Il est important de noter que la qualité du maillage doit étre évaluée globalement et
qu'aucun critere ne peut étre utilisé seul pour garantir une bonne qualité du maillage.
ANSYS Fluent dispose d'outils de diagnostic pour évaluer la qualité du maillage et

permettre aux utilisateurs de vérifier que les critéres de qualité du maillage sont satisfaits.
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En général, il est recommandé d'utiliser des éléments de haute qualité pour minimiser les
erreurs de calcul et obtenir des résultats plus précis. ANSYS Fluent dispose d'outils de
diagnostic pour évaluer la qualité du maillage et permettre aux utilisateurs de vérifier que

les criteres de qualité du maillage sont satisfaits.

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 4-9 : Qualité d’orthogonalit¢ MESH METRIC.

Skewness mesh metrics spectrum

Excellent Very good Good Acceptable Bad Unacceptable
0-0.25 0.25-0.50 0.50-0.80 0.80-0.94 0.95-0.97 0.98-1.00

Figure 4-10 : Inclinaison MESH METRIC.

Metric Best I T— Worst

Element Quality 1 0

) ) 20
Aspect Ratio - Triangle ]

Figure 4-11 : Qualité d’élément et ratio de forme MESH METRICS.
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4.7.1 Qualité de maillage domaine DT

1. Qualité d’éléments avec un minimum 0.46575 de maximum 0.99988 de et une
moyenne de 0.98055.

Critéres de qualité du maillage

Paramétres de contréle

[ o i ©  Quad4

222841,00 —

200000,00

g

@ 120000,00

Nombre d
g
2

40000,00

0,00 —
0,47 0,50 0,60 0,70 0,80 0,90 1,00

Critéres de qualité des éléments

Figure 4-12 : Histogramme de critéres de la qualité d’éléments domaine DT.

2. Qualité d’orthogonalité avec un minimum 0.60108 de maximum 1 de et une moyenne
de 0.99842.

Critéres de qualité du maillage L]

Parameétres de contréle

[ = s & Quadd

239372,00 ]

200000,00

160000,00

120000,00

Nombre d' éléments

80000,00

40000,00

0,00
0,60 0,65 0,70 0,75 0,80 0,85 0,90 0,95 1,00

Critéres de qualité des éléments

Figure 4-13 : Histogramme de critéres de la qualité d’orthogonalité domaine DT.
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3. Ratio de forme avec un minimum 1 de maximum 2.8842 de et une moyenne de 1.0213.

Critéres de qualité du maillage

Paramétres de contréle

239050,00

200000,00

d'élém é‘“

g 120000,00

Nombre
g
8

40000,00

0,00

[ e i3 ©  Quadd

1,00 1,25 1,50 175 2,00 2,25 2,50 2,75

Critéres de qualité des éléments

Figure 4-14 : Histogramme de critéres de ratio de forme domaine DT.

2,88

4. Inclinaison avec un minimum de 9.1941°-008 maximum de 0.55306 et une moyenne de
2.3043°-002.

Critéres de qualité du maillage

Parameétres de contréle

214832,00

160000,00

Nombre d -‘_I,‘ ments
B

40000,00

0,00

[ o € Quad4

- .

0,00 0,10 0,20 0,30 0,40 0,50

Critéres de qualité des éléments

Figure 4-15 : Histogramme de critéres d’inclinaison domaine DT.
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4.7.2 Qualité de maillage DR

1. Qualité d’éléments avec un minimum 0.00893 de maximum 0.99947 de et une
moyenne de 0.81513.

Parameétres de contrdle |

| o T3 0 Quadd

59899,00

Nombre d' éléments
P L=y F un
8 8 8 8

g
=

=)
3

0,09 0,13 0,25 038 0,50 0,63 0,75 0,88 1,00

Criteres de qualité des éléments

Figure 4-16 : Histogramme de critéres de la qualité d’éléments domaine DR.

2. Qualité d’orthogonalité avec un minimum 0.83342 de maximum 1 de et une moyenne
de 0.999372.

Parametres de conirdle |

[ ¢ s o Quadd

84791,00
75000,00

62500,00

éléments
8

37500,00

25000,00

Nombre d

12500,00

0,00
0,83 0,85 0,88 0,90 0,93 0,95 0,98 1,00

Critéres de qualité des éléments

Figure 4-17 : Histogramme de critéres de la qualité d’orthogonalité domaine DR.
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3. Ratio de forme avec un minimum 1 de maximum 22.842 de et une moyenne de 2.0213.

Paramétres de contréle

[+] Tri3 O Quad4

67899,00

I R i B o B . I . | N .

1,00 4,00 8,00 12,00 16,00 20,00 22,20

Critéres de qualité des éléments

Figure 4-18 : Histogramme de critéres de ratio de forme domaine DR.

4. Inclinaison avec un minimum de 1.3088°-010 maximum de 0.5616 et une moyenne de
8.61253°-003.

Parametres de controle |

(4] Tri3 4] Quad4

§1945,00

T

o 37500,00
-]

£ 25000,00
-]

Z 12500,00

0,00
0,00 0,10 0,20 030 0,40 0,50 0,56

Critéres de qualité des éléments

Figure 4-19 : Histogramme de critéres d’inclinaison domaine DR.

Conclusion

En comparant nos résultats de qualités représentés pour les deux domaines DT et DR
avec ’outil de diagnostics du maillage de I’ANSY'S, on peut conclure qu’on a pu obtenir

Un maillage de haute qualité.
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4.8 La configuration (la définition de parameétres de probleme)

Il est important de noter que les étapes de la configuration fluent sont les méme pour

les deux domaines sauf pour le modele de turbulence et la méthode de solution.

4.8.1 Modelés de turbulences

Domaine DT

Dans le domaine DT le fluide est considéré comme gaz parfait non visqueux a haute
température, dont les propriétés sont déterminées par les équations de la thermodynamique
des gaz parfaits. Les équations de Navier-Stokes, qui décrivent le comportement des
fluides visqueux, sont simplifiées dans cette configuration en équations d'Euler, qui ne
prennent pas en compte les effets de la viscosité donc on a opté pour le modele inviscid.
Dans le modeéle inviscid, les équations de conservation de la masse, de la quantité de
mouvement et de I'énergie sont résolues sans prendre en compte les termes de viscosité.
Cela simplifie considérablement le systeme d'équations et réduit le temps de calcul
nécessaire. Cependant, il est important de noter que cette simplification peut entrainer une
perte d'informations sur les phénomenes visqueux et les gradients de vitesse pres des parois

de la tuyere.

B Viscous Model X

Model
@ Inviscid
() Laminar
) Spalart-Allmaras (1 eqn)
k-epsilon (2 eqn)
k-omega (2 eqn)
Transition k-ki-omega (3 eqn)
Transition SST (4 eqn)
Reynolds Stress (5 eqn)
(_) Scale-Adaptive Simulation (SAS)

(_) Detached Eddy Simulation (DES)

m Cancel | | Help

s N\

o RIS
{ ) | ) | )
e’ e’ s

7 N\

N\ NN
[} | ]
L

\
7 N\
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Figure 4-20 : Modelé de turbulence domaine DT.
Domaine DR

Dans domaine DR le fluide est considerer comme gaz parfait visqueux a haute
temperature donc on a opte pour le modele k-omega SST Le modeéle de turbulence k-omega
SST (Shear Stress Transport) est couramment utilisé dans la modélisation des écoulements
turbulents, y compris les tuyeres a corps central bidimensionnelles. Ce modeéle est une combinaison
des modéles k-epsilon et k-omega, visant a améliorer la précision des prédictions dans différentes
régions de I'écoulement.Le modéle k-omega SST est basé sur deux équations de transport :
une pour la turbulence cinétique spécifique (k) et une autre pour la fréquence de dissipation
spécifique (omega). Il utilise une approche de type "deux-équations” pour représenter les
caractéristiques de turbulence de I'écoulement.Ce modele présente des avantages
significatifs pour les tuyeres a corps central bidimensionnelles, car il est capable de
capturer les effets de turbulence complexe, les écoulements en cisaillement fort et les
écoulements a séparation. Il est particulierement utile dans les régions de I'écoulement ou
les échelles de turbulence varient, permettant ainsi de modéliser efficacement les gradients

de turbulence.
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Viscous Model X
Model Model Constants |
() 1nviscid Alpha*_inf -l
() Laminar 1 i
() spalart-Allmaras (1 eqn) Alpha inf
() k-epsilon (2 eqn) l0.52 =
@ k-omega (2 eqn) —
(O Transition k-ki-omega (3 eqn) .BEta*-mf
(O) Transition SST (4 eqn) 0.08
() Reynolds Stress (5 eqn) al
() Scale-Adaptive Simulation (SAS) | 0.31
(O Detached Eddy Simulation (DES) | geta_j (Inner)
k-omega Model 10.075 T
() standard
O ssL User-Defined Functions
@ ssT Turbulent Viscosity
k-omega Options [mone j
) Prandtl Numbers
D Low-Re Corrections [
Energy Prandtl Number
Options none j
Wall Prandtl Number
D Curvature Correction none j
[] compressibility Effects ]
[] Production Kato-Launder
Production Limiter
[] mtermittency Transition Model
o

Figure 4-21 : Modelé de turbulence domaine DR.

4.8.2 La configuration de fluide et le polynéme de Cp

Dans cette configuration, la capacité thermique du fluide est modélisée a I'aide d'un
polynéme d’ordre 7 de Cp en fonction de la température. Le polyndme de Cp est
déterminé numériquement et permet de représenter les variations de la capacité thermique
avec la température de maniére plus précise que les modeéles simplifiés tels que les

équations de gaz parfait dissocié ou ionisé.

Cp(T) = 1026.315 — (0.3247)x + (0.00109) x"2 — (1.03382¢ — 6) x"3
+(5.00129¢ — 10)x"4 — (1.33349¢ — 13)x"5 + (1.86604e
—17)x"6 — (1.07314e — 21)x7

Les conditions aux limites
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Le calcul est basé sur la densité, dans ANSYS Fluent en mode de calcul Density
Based, le choix des conditions aux limites est crucial pour garantir la convergence et
I'exactitude des résultats de simulation. Les conditions aux limites doivent étre choisies en
fonction des propriétés physiques du fluide et des caractéristiques de 1’écoulement. Les

conditions aux limites les plus courantes dans Fluent en mode de calcul Density Based est :

1. Conditions de pression : Les conditions de pression peuvent étre définies a I'entrée
et a la sortie du domaine de calcul pour refléter les conditions physiques du
systéme. Des valeurs de pression constantes peuvent également étre définies sur les

surfaces du domaine.

2. Conditions de température : Les conditions de tempeérature sont importantes pour
les écoulements compressibles. Les conditions de température peuvent étre définies

a l'entrée et a la sortie du domaine, ainsi que sur les surfaces du domaine.

Selon notre cas et I’objectif qu’on veut atteindre il était préférable de choisir pressure inlet

and outlet boundry condition avec Me=1 To=2000k et Ms=3.

4.8.3 Meéthode de solution

Pour la méthode de solution on a choisi une méthode qui convient avec le choix de

modele de turbulence de chaque domaine.

100



CHAPITRE 1V : SIMULATION CFD

Solution Methods

Formulation

| Implicit :I
Flux Type

| Roe-FDS ;I

Spatial Discretization
Gradient
|Least Squares Cell Based -

Kl

Flow
|Secund Order Upwind LI

Figure 4-22 : méthode de solution domaine DT.

Solution Methods
Formulation
| Implicit M

[«

Flux Type

|Roe-FDS ;I

Spatial Discretization
Gradient
|Least Squares Cell Based

L«

Flow

Kl

|Secnnd Order Upwind

Turbulent Kinetic Energy
|Secund Order Upwind

L

Specific Dissipation Rate
|Second Order Upwind

L

Figure 4-23 : méthode de solution domaine DR.

4.9 Valeur de références

Les références (ou valeurs de référence) sont des valeurs numériques utilisées pour

normaliser les résultats de simulation dans ANSYS Fluent. Elles permettent de convertir
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les résultats de simulation en unités physiques utilisées dans le monde réel. Les références
peuvent étre définies pour différentes grandeurs, telles que la vitesse, la pression, la
densité, la température, etc. Elles sont généralement définies a partir des donnees d'entrée
du modéle ou des conditions de simulation spécifiées. Pour notre probleme de simulation,
la référence a été définie a partir d'une condition dentrée INLET Pe=108972 Pa
To=2000k.

Reference Values

Compute from

inlet LI

Reference Values

Area (m2) |1

Density (kg/m3) |0.2182611

Depth (m) |1
Enthalpy (j/kg) | 2259853

Length (m) |1

Pressure (pascal) | 108972

|

|

|

|

|

|

Temperature (k) | 1739.399 J
Velocity (m/s) :BDE.?BBS ‘
|

Ratio of Specific Heats - 1.4

Reference Zone

Help

Figure 4-24 : Valeurs de références.
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4.10 Schéma de convergence

Le schéma de convergence consiste a tracer I'évolution d'une quantité de sortie
spécifique, telle que la résiduelle de la pression ou la somme des résiduelles, en fonction
du nombre d'itérations de la simulation. La résiduelle est une mesure de l'erreur dans la
solution et doit étre minimisée pour atteindre une solution précise. Un schéma de
convergence est un outil important pour évaluer la qualité des résultats de simulation dans
ANSYS Fluent. Il permet de déterminer si la simulation a atteint une convergence
suffisante, c'est-a-dire si les résultats ne varient plus de maniére significative avec
I'augmentation du nombre d'itérations.

Pour le domaine DT on a atteint la convergence aprées 1400 itérations sur un total de
2000 itérations, et pour le domaine DR on atteint la convergence apres 11000 sur un total
de 11000 itérations.

Task Page x Scaled Residuals 8\

Run Calculation

Check Case. J

Number of Rterations Reporting Interval B Information X
2000 sl s
Profile Update Interval 0 Calculation complete.

1 5

[] solution Steering

Calculate

Help |

0 200 400 600 800 1000 1200 1400
4 Iterations

Figure 4-25 : schéma de convergence.

4.11 La troncature de la tuyere

La tuyere a corps central est un élément important dans les moteurs-fusées car elle
permet de convertir I'énergie thermique en énergie cinétique pour propulser le vehicule.
Dans certains cas, il peut étre souhaitable de tronquer la tuyére a corps central pour
améliorer les performances de la propulsion. Les raisons les plus courantes pour tronquer

une tuyére sont :
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1. Réduction du poids : en tronquant la tuyere, on réduit la quantité de matériau
nécessaire pour la construire, ce qui permet de réduire le poids total du systeme de

propulsion.

2. Optimisation de la performance : la forme de la tuyére a un impact significatif sur
la performance de la propulsion. En tronquant la tuyere, on peut ajuster la forme

pour améliorer la performance globale du systeme.

3. Réduction des colts : la fabrication d'une tuyére compléte peut étre colteuse et
complexe. En tronquant la tuyere, on peut simplifier le processus de fabrication et

réduire les colits associés.

Cependant, il est important de noter que la troncature de la tuyére peut également avoir des
effets négatifs sur les performances de la propulsion, tels que la réduction de la poussée et
l'augmentation de la consommation de carburant. Par conséquent, il est essentiel de
prendre en compte tous les facteurs pertinents et de procéder a une analyse approfondie

avant de décider de tronquer une tuyére.

Pour la simulation CFD de cette partie rien n’a changer dans les étapes sauf la géométrie
de la tuyére. La simulation a été réaliser en troncature de 20% 30% 40% et 50% pour le
domaine DT et en troncature de 30% 50% 60% et 80% pour le domaine DR.
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Chapitre 5 Résultats et discussions

5.1 Introduction

Dans ce chapitre, nous présenterons les résultats de simulations numériques
réalisées par le logiciel ANSYS (Fluent) sur une tuyere a corps central bidimensionnelle

2D (BPN : bidimensionnel plug nozzle). Le chapitre est divisé en deux parties distinctes :

La premiére partie présente les résultats obtenus pour la simulation élaborées sur le
domaine triangulaire (DT), tandis que la deuxiéme partie est dédiée aux résultats de la

simulation élaborées sur le domaine rectangulaire (DR).

Les résultats d'une simulation dans ANSYS Fluent peuvent étre présentés sous
forme de courbes et de contours de différentes variables telles que la pression, la densité, la
température et le nombre de Mach. Ils permettent de visualiser les variations de ces
variables dans le domaine de simulation et d'évaluer les performances d'un dispositif en

visualisant les gradients correspondants.

En complément des résultats issus des simulations CFD, nous présenterons
¢galement des résultats numériques obtenus a partir d'un programme Fortran. Ces résultats
supplémentaires serviront a valider les résultats obtenus par la CFD pour la premicre

partie.

5.2 Résultats de la BPN domaine DT

5.2.1 Les contours de nombre de mach, pression, température et densité

Les contours de pression, de Mach, de densité¢ et de température permettent de
visualiser les variations de ces variables dans le domaine de simulation. Ils permettent de
comprendre la physique de I'écoulement et de localiser les zones de haute et de basse

pression, densité, température et nombre de Mach.
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Figure 5-1 : Contour de nombre de mach domaine DT.
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Figure 5-2 : Contour de pression domaine DT.
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Figure 5-3 : Contour de nombre de mach domaine DT.
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Figure 5-4 : Contour de nombre de mach domaine DT.
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5.2.2 Les courbes de comparaison entre les résultats CFD et numérigue

Les courbes de rapport de pression température et densité montrent la variation de
ces variables en fonction de la position dans le domaine de simulation. Elles permettent de
visualiser ces gradients dans 1'écoulement et de comprendre leurs répartitions dans
I'écoulement. La courbe de Mach montre la variation du nombre de Mach en fonction de la
position dans le domaine de simulation. Elles permettent de visualiser les zones de

compressibilité et les zones de choc dans 1'écoulement.

Comparent ces derniers avec les résultats numérique nous permettrons de valider notre

résultats CFD.

3,2

2,8+

2,44

2,0+

1,61

Nombre de Mach

1,21

= Simulation par Ansys
0,8 == Simulation numeérique
0,00 0,04 0,08 0,12 0,16 0,20

X (m)

Figure 5-5 : Variation de nombre de mach le long du corps (Plug) de la tuyére pour les
deux simulation CFD et numériques domaine DT.

On remarque une augmentation de nombre de mach de M=1 jusqu’il attient une
valeur approximativement égale a 3 dans les deux courbes avec une moyenne d’erreur

entre eux de 0.2%.
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0,6

== Simulation par Ansys
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0,5

0,41

0,31

0,21

Rapport de pression P/ Pg

0,14

0,0 T T T T
0,00 0,04 0,08 0,12 0,16

X (m)

Figure 5-6 : Variation rapport de pression P/Po le long du corps (Plug) de la tuyére pour les
deux simulation CFD et numériques domaine DT.

On remarque une diminution de rapport de pression le long du corps (Plug) de la
tuyére de P/Po = 0.55 jusqu’au P/Po= 0.025 dans les deux courbes avec une moyenne
d’erreur entre eux de 0.5%. Cette chute de pression est due a la détente des gaz de I’entrée

vers la sortie.

= Simulation par Ansys
0,91 = Simulation numérique

0,81
0,7 -

0,6 -

Rapport de teempérature T/To

0,51

0,4 -

000 004 008 012 0,16
X (m)
Figure 5-7 : Variation rapport de température T/To le long du corps (Plug) de la tuyére pour
les deux simulation CFD et numériques domaine DT.
On remarque une diminution de rapport de température le long du corps (Plug) de la
tuyere de T/To = 0.87 jusqu’au T/To= 0.40 dans les deux courbes avec une moyenne
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d’erreur entre eux de 1.6%. Puisque 1’écoulement est complétement isentropique dans la
tuyere, alors I’évolution de la température est proportionnelle a la pression d’ou on

remarque que les deux courbes de la (fig. 5-6 et 5-7) ont la méme allure.

0,7 _
] == Simulation par Ansys
== Simulati ri
< 0,61 imulation numérique
S ]
L 05
2] |
3
S 0,4-
g 4
-4: 0,3_
8_ ]
s 0,21
(nd 1
0,14
0,0

0,00 0,04 0,08 0,12 0,16
X (m)
Figure 5-8 : Variation rapport de densité p/py le long du corps (Plug) de la tuyére pour les
deux simulation CFD et numériques domaine DT.
On remarque une diminution de rapport de densité le long du corps (Plug) de la

tuyere de p/po= 0.62 jusqu’au p/po= 0.06 dans les deux courbes avec une moyenne d’erreur

entre eux de 0.34%.

5.2.3 Conclusions

D’apres les figures 5-5, 5-6,5-7 et 5-8 I’erreur dans les quatre courbes et moins de
2% pour le nombre de mach, la pression, la température et la densité donc on peut conclure
qu’apres cette comparaison entre la CFD et le numérique (FORTRAN) les résultats sont

synchronisés.

111



CHAPITRE V.: RESULTATS ET

5.2.4 Latroncature

La troncature de la tuyeére supersonique a corps central bidimensionnelle a été étudiée
en utilisant des simulations CFD avec le logiciel ANSYS. Les simulations ont permis
d'analyser les variations de la pression, de la température, de la densité et du nombre de

Mach le long du corps de la tuyere tronquée de 20% 30 % 40% et 50%.

Les résultats de simulation ont montré que la troncature de la tuyere avait un impact

significatif sur les parameétres de 1'écoulement.

5.2.4.1 Les contours de nombre de mach, pression, tempeéeratures et
densité

Dans le Tableau 1, nous présentons la comparaison des contours de chaque
troncature de la tuyére. Les troncatures 20% 30% 40% et 50% représentent différentes
configurations géométriques de la tuyére tronquée, tandis que les parameétres (densité,
température, vitesse de Mach et pression) indiquent les caractéristiques clés de
I'écoulement.

Les contours de chaque parameétre sont représentés respectivement par nombre de
Mach pression température et densité Ces contours permettent de visualiser les variations
spatiales de chaque paramétre le long de la géométrie tronquée de la tuyére.

La comparaison directe des contours dans le tableau permet de visualiser et
danalyser les différences entre les troncatures. Cela nous permet d'évaluer l'impact de
chaque troncature sur les caractéristiques de I'écoulement, de déterminer les zones de
concentration ou de dispersion des parametres clés, et d'identifier les configurations
tronquées les plus performantes.

Grace a cette présentation dans le tableau, nous pouvons facilement comparer
visuellement les contours de chaque troncature, ce qui facilite I'analyse comparative et la

prise de décision pour optimiser la conception de la tuyére tronquée.
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Table 5-1: Les contours de nombre de mach pression températures pression et densité en troncature de (20%, 3
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5.2.4.2 Les courbes de variation de nombre de mach, pression,
température et densité en troncature de (20%, 30%, 40% et 50%)

Dans les figures si dessus des courbes ont été réalisées a partir des résultats de
simulation CFD montrent la variation de nombre de mach pression température et densité
de troncature a 20% 30% 40% et 50%.les résultats de FULL LENGTH c.a.d. sans
troncature ont été ajouter dans chaque courbe comme une ligne de référence pour nous

permettra de comparer visuellement les différences entre les configurations de la tuyére.

Pour facilite la lecture des résultats chaque courbe a été accompagner avec un histogramme
qui montre chaque valeur maximale s’il y a une augmentation ou minimal s’il s’agit d’une

diminution.

Cette approche nous assistera a évaluer I'effet de la troncature sur les performances de la

tuyere en termes de pression, de température, de densité et de nombre de MACH.

3,2 —
| 20% e
28— 30% ///
- 24_—40%
o < 50% prd
czs p =
p 2,0—. //
© /
e 1,6‘ /”;ff'
o) 1 ///
€ 124 /[
(@) J
3 I
0,8 -
0,4 -
0,0

0,00 0,04 0,08 0,12 0,16
X (m)

Figure 5-9 : Variation du Mach le long du corps (Plug) de la tuyére en troncature de (20%,
30%, 40% et 50%).
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2.97742
3,0 2,85278

Nombre de Mach
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Toncature (%)

Figure 5-10 : Histogramme de variation de Mach en troncature de 20% 30% 40% et 50%.
On remarque qu’en troncature de 20% le Mach diminue de 0.12, de 30% le Mach
diminue de 0.21, de 40% le Mach diminue de 0.31, et de 50% le Mach diminue de 0.42 de

nombre de mach atteint dans la tuyere full length.
1 —
100000 — 20%
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80000 - —40%
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0_- U |
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Figure 5-11 : Variation de pression le long du corps (Plug) de la tuyére en troncature de
20% 30% 40% et 50%.

115



AP T RE N et RESULTATSET
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Figure 5-12 : Histogramme de variation de pression en troncature de (20%, 30%, 40% et
50%).

On remarque qu’en troncature de 20% P augmente de 1329Pa, de 30% P augmente
de 2273Pa, de 40% P augmente de 3523Pa, et de 50% P augmente de 5248Pa de la

pression atteinte dans la tuyere full length.
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Figure 5-13 : Variation de pression le long du corps (Plug) de la tuyére en troncature de
(20%, 30%, 40% et 50%).
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Figure 5-14 : Histogramme de variation de température en troncature de (20%, 30%, 40%
et 50%).

On remarque qu’en troncature de 20% T augmente de 53.4K, de 30% T augmente de
85.6K, de 40% T augmente de 123.4K, et de 50% T augmente de 169K de la température
atteinte dans la tuyere full length.
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Figure 5-15 : Variation de pression le long du corps (Plug) de la tuyére en troncature de
(20%, 30%, 40% et 50%).
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Figure 5-16 : Histogramme de variation de den en troncature de (20%, 30%, 40% et 50%).

On remarque qu’en troncature de 20% P augmente de 1329Pa, de 30% P augmente
de 2273Pa, de 40% P augmente de 3523Pa, et de 50% P augmente de 5248Pa de la
pression atteinte dans la tuyere full length.

5.2.4.3 Les courbes de variation de nombre de mach, pression,
température et densité en troncature de (20%o, 30%, 40% et 50%0)
des lignes 0 et 1.

Dans le cadre de I'étude de la troncature de la tuyere, il est important de comparer les
résultats obtenus apres le long du corps (Plug) de la tuyere (ligne 0 et 1) de la tuyere
tronquée avec ceux obtenus pour une tuyere de full length (non tronquée). Cette
comparaison permet de mettre en évidence les effets de la troncature sur les paramétres de

I'¢coulement et d'évaluer son impact sur les performances de la tuyere.

Pour ce faire, on a utilisé les résultats de la tuyere de full length comme ligne de
référence ainsi que les résultats de troncature le long du corps (Plug) de la tuyére En
superposant ces deux lignes de référence sur les courbes représentant les résultats de la
tuyere tronquée dans les deux ligne 0 et 1 on peut comparer visuellement les valeurs
obtenues apreés la paroi avec celles des lignes de référence. Cela permet d'évaluer les

variations et les différences de performance induites par la troncature de la tuyere.
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Cette méthode facilite la compréhension des effets de la troncature sur les parameétres
de I'écoulement. Permet de déterminer si la troncature conduit a des augmentations ou des
diminutions significatives de la pression, de la température, de la densité ou du nombre de
Mach par rapport a la configuration de tuyére de référence (non tronquée). Elle fournit des
informations précieuses pour évaluer les effets de la troncature et optimiser la conception

de la tuyere tronquée en fonction des besoins et des performances recherchées.

Figure 5-17 : La position des lignes 0 et 1 dans la géométrie.
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5.2.4.3.1En troncature de 20%
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1,0

—— wall FL
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O’O_—Wall 20%

000 004 008 012 016
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Figure 5-18 : Courbe de variation de Mach le long du corps central de la tuyére en
troncature de 20%.
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Figure 5-19 : Courbe de variation de pression le long du corps central de la tuyére en
troncature de 20%.
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Figure 5-20 : Courbe de variation de densité le long du corps central de la tuyére en
troncature de 20%.
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Figure 5-21 : Courbe de variation de température le long du corps central de la tuyére en
troncature de 20%.
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5.2.4.3.2En troncature de 30%
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Figure 5-22 : Courbe de variation de Mach le long du corps central de la tuyére en
troncature de 30%.
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Figure 5-23 : Courbe de variation de pression le long du corps central de la tuyére en
troncature de 30%.

122



AP T RE N et RESULTATSET

m— \\all FL
0,20 - = |igne 0
= | ighe 1
g?\ = \Wall 30%
< 0’15— —Wall FL
e I
(@) —Wall 30%
=<
2 ™ ==
‘0
o
o 0,054
0,00 -

000 004 008 012 016
X (m)

Figure 5-24 : Courbe de variation de densité le long du corps central de la tuyére en
troncature de 30%.
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Figure 5-25 : Courbe de variation de température le long du corps central de la tuyére en
troncature de 30%.
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En troncature de 40%
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Figure 5-26 : Courbe de variation de Mach le long du corps central de la tuyére en
troncature de 40%.
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Figure 5-27 : Courbe de variation de pression le long du corps central de la tuyére en
troncature de 40%.
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Figure 5-28 : Courbe de variation de densité le long du corps central de la tuyére en
troncature de 40%.
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Figure 5-29 : Courbe de variation de température le long du corps central de la tuyére en
troncature de 40%.
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5.2.4.3.3En troncature de 50%
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Figure 5-30 : Courbe de variation de Mach le long du corps central de la tuyére en
troncature de 50%.
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Figure 5-31 : Courbe de variation de pression le long du corps central de la tuyére en
troncature de 50%.
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Figure 5-32 : Courbe de variation de densité le long du corps central de la tuyére en
troncature de 50%.
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Figure 5-33 : Courbe de variation de température le long du corps central de la tuyére en
troncature de 50%.
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5.2.5 Conclusion

d’apres les résultats obtenus par la simulation de troncature qui sont présentés dans
les figures 5-8 jusqu’a 5-33 les courbes de les variations le long du corps central (wall) de
nombre de mach, pression, température et densit¢ ont la méme allure en troncature de
(20%, 30%, 40% et 50%) seulement ils se différent par les valeurs obtenus dans chaque
troncature et c¢’est le méme cas pour la variation le long de les lignes 0 et 1 mais dans ce
cas on remarque une présence des perturbations dans la progression des parametres de
chaque troncature dii a 'impact de troncature sur 1’évolution d’écoulement de la tuyere et
le fait qu’ils essaient de se stabiliser jusqu’a ce qu’ils atteignent les valeurs obtenus dans la
variation des paramétres d’écoulement a full length (sans troncature) . Donc la troncature

avait un impact visuel sur les paramétres d’écoulement de la tuyére.

5.3 Résultats CFD de la BPN domaine DR.

5.3.1 Les contours de nombre de mach, pression, température, et densité

Figure 5-34 : Contour de nombre de mach domaine DR.
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Figure 5-35 : Contour de nombre de pression domaine DR.

Figure 5-36 : Contour de température domaine DR.
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Figure 5-37 : Contour de densité domaine DR.

5.3.2 Latroncature

5.3.2.1 Les contours de nombre de mach, pression, température, densité
et vecteur field de vélocité en troncature de 30% 50% 60% et
80%

Dans le Tableau 2, nous présentons la comparaison des contours de chaque
troncature de la tuyere domaine DR. Les troncatures de (30%, 50%, 60% et 80%)
représentent différentes configurations géométriques de la tuyere tronquée, tandis que les
parameétres (vitesse de Mach, pression, température, densité et vecteur field de vélocité)
indiquent les caractéristiques clés de I'écoulement.

Les contours de chaque paramétre sont représentés respectivement par les valeurs de
vitesse de Mach, pression, température et densité. Ces contours permettent de visualiser les
variations spatiales de chaque parameétre le long de la géométrie tronquée de la tuyeére.

La comparaison directe des contours dans le tableau permet de visualiser et
d'analyser les différences entre les différentes troncatures. Cela nous permet d'évaluer
I'impact de chaque troncature sur les caractéristiques de I'écoulement, d'identifier les zones
ou les paramétres clés se concentrent ou se dispersent, et de déterminer les configurations

tronquées les plus performantes.
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Table 5-2: Les contours de nombre de mach, pression, température, densité et vecteur field de vélocité en troncat

Nombre de Mach Pression Température Densité
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5.4 L’effet de NPR nozzle pressure ratio

Le Nozzle Pressure Ratio (NPR) a un impact significatif sur les performances des
tuyeres en général, qu'elles soient de type convergent, divergentes ou mixtes. Voici

quelques effets importants du NPR sur les tuyeres :

e Expansion des gaz d'é¢chappement : Le NPR détermine l'expansion des gaz
d'échappement a travers la tuyére. Un NPR élevé entraine une plus grande
expansion des gaz, ce qui augmente généralement l'efficacité¢ de la tuyére et la
poussée spécifique (Specific Impulse, Isp). Cela signifie que le moteur peut générer
plus de poussée pour une quantité donnée de carburant.

e Sur-expansion et sous-expansion : Un NPR inappropri¢ peut entrainer des
problémes de sur-expansion ou de sous-expansion des gaz d'échappement. La sur-
expansion se produit lorsque le NPR est trop faible, ce qui entraine une expansion
insuffisante des gaz et une perte de performance. La sous-expansion se produit
lorsque le NPR est trop élevé, ce qui peut entrainer une surpression dans la tuyere,
des pertes de performance et une dégradation des caractéristiques d'écoulement.

e Pertes par pression arrieére : Un NPR ¢élevé peut entrainer des pertes de performance
dues a la pression arriére dans la tuyére. Lorsque le NPR est élevé, la pression
statique a la sortie de la tuyére augmente, ce qui peut créer des perturbations et des
phénomeénes de séparation d'écoulement, entrainant une diminution de l'efficacité
de la tuyere.

e Stabilité d'écoulement : Le NPR peut également affecter la stabilité de I'écoulement
dans la tuyére. Des NPR ¢élevés peuvent entrainer des instabilités aérodynamiques,
des ondes de choc non désirées et des phénomenes de séparation d'écoulement. Il
est donc essentiel de concevoir la tuyére en tenant compte de ces aspects pour

assurer un écoulement stable et efficace.

Mais dans notre cas la tuyere plug nozzle aérospike bidimensionnelle supersonique a haute
température est congue de manicre a permettre une adaptation automatique de la pression
ambiante en fonction de l'altitude, ce qui peut améliorer l'efficacité de la tuyére sur une
large gamme d'altitudes de fonctionnement. Contrairement aux tuyeres conventionnelles,
qui ont une forme fixe, la tuyere plug nozzle aérospike s'ajuste automatiquement pour
compenser les variations de pression atmosphérique. Cela permet de maintenir une

expansion optimale de 1'€coulement des gaz d'¢échappement a différentes altitudes.
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Figure 5-38 : Variation de pression le long du corps de la tuyére en fonction de NPR.
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Figure 5-39 : Contour de nombre de mach pour NPR 5.
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0.075 0.225

Figure 5-40 : Contour de nombre de mach pour NPR 10.

Figure 5-41 : Contour de nombre de mach pour NPR 15.
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ANSYS

R19.0

0.075 0.225

Figure 5-42 : Contour de nombre de mach pour NPR 35.

5.4.1 Conclusion

D’aprés les figures 5-39 jusqu’a 5-43 qui présentent les résultats d’effet de NPR, la
différence entre chaque NPR était clairement visuelle dans les NPR a 5 10 et 15 et a I’aide
de la courbe de variation de pression en fonction de NPR on peut dire que a mesure que le
NPR augmente c’est-a-dire la pression ambiante diminue, la tuyere subit une détente plus

prononcée mais 1’écoulement supersonique maintenir une expansion uniforme et optimale.
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5.5 Effet de gaz

Dans la simulation initiale avec ANSYS, on a utilisé I'air comme fluide pour modéliser
le comportement de la tuyére. Ensuite, on a modifié le fluide pour inclure plusieurs types de
gaz monoatomiques, biatomiques et triatomiques.

L'utilisation de différents types de gaz dans la simulation permet d'étudier I'effet de
différentes compositions chimiques sur les performances de la tuyere aérospike. Chaque type
de gaz aura ses propres propriétés thermodynamiques, cinétiques et de transport, ce qui peut
influencer I'écoulement des gaz a l'intérieur de la tuyére.

Pour mieux comprendre 1’effet de ces gaz on va présenter nos résultats sous forme de
courbes de variation de mach et histogrammes avec la variation de nombre de mach comme
référence pour que I’effet soit visuel.

Pour discuter nos résultats et les comprendre mieux on va utiliser des courbes de la

forme donnée par chaque type de gaz obtenus de [72].

5.5.1.1 LES GAZ MONOATOMIQUE

3,0+
e
S 2,54
=
(¢b)
©
o 2,01
o
5
Z 1,54
—H
—0
1,0+ — AIR

000 004 008 012 016
X (m)

Figure 5-43 : variation de nombre de mach pour les gaz monoatomique.
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On remarque dans la figure 5-43 le H et le O atteint leur nombre de mach maximale mi-
chemin avant 1’air et cela est d0 a une simple explication qui est que les aérospike congues
spécifiqguement pour les gaz monoatomiques ont un corps central plus court que celui qu’on a

utilisé dans notre étude qui est congues pour 1’air gaz biatomique.

5.5.1.2 Les gaz biatomiques

3,01
e
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=
()
©
o 2,01
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Z 1,5- — OH
N2
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1,01 AIR

0,00 004 008 012 0,16
X (m)
Figure 5-44 : Variation de nombre de mach pour les gaz biatomique.

On remarque que I’augmentation de nombre de mach jusqu’a ce qu’il atteigne sa valeur
maximale est de la méme maniére le long du corps central que soit pour les cing gaz H, O,
OH Nyet CO ou pour I’air si on regarde attentivement dans la figure 5-46 on peut clairement
voir I’explication.

Les tuyéres a corps central congue pour les gaz biatomiques ont un corps central de
méme longueur et avec une erreur négligeable que 1’air qui est un gaz biatomique aussi et

c’est pour cela que ces gaz se comporte de la méme maniére et leurs courbes de variation de

nombre de mach ont la méme allure.
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5.5.1.3 Les gaz triatomiques
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Figure 5-45 : Variation de nombre de mach pour les gaz triatomiques le long du corps central.

On remarque que dans ce cas des gaz triatomiques le nombre de mach n’a pas atteint la
valeur voulue par rapport a le nombre de mach de ’air et cela est di au fait que les tuyéres a
corps central congues pour les gaz triatomiques ont un corps central plus long que I’air qui est

un gaz biatomique et on peut clairement le voir sur la figure 5-46.

. —AIR — H;0—CO,
—— Hy— COIN;
4
<
~ 0
>
-4-
81— r ' : :
0 5 10 15 20 25
x/ AB

Figure 5-46 : Effet du gaz sur la forme du corps central a Mg=3 T,=2000K.
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Table 5-3 : Les valeurs numérique de la tuyere a corps central 2D Mg=3 et T(=2000K.

VE/AB  XB/AB VB/AB L//s 87 - Cr

Air 5.08 -0.819 0.574 15.184 32.793 0.882
H>O 6.58 -0.888 0.459 19.489 42.562 1.100
CO2 777  -0.922 0.388 22.856 50.202 1.239
H> 464 -0.792 0.610 13.893 29.881 0.811
CO/N2 5.04 -0.817 0.577 15.050 32.491 0.876

5.5.2 Conclusion

On conclusion pour notre conception de la tuyere plug nozzle aérospike

bidimensionnelle choisi on peut utiliser les gaz biatomiques comme un fluide alternative au

lieu de I’air car les deux ont la méme longueur de corps central mais pour les autres types des

gaz monoatomiques et triatomiques il faut les accorder avec des conceptions qui leur

conviennent.
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CONCLUSION GENERALE

Le travail présenté dans ce mémoire est une Etude Numérique (CFD) d'un
écoulement dans une tuyére a corps central bidimensionnelle plug nozzle aérospike a haute
température a full lentgh et tronquée en utilisant ANSYS FLUENT.

Dans le premier domaine (domaine triangulaire), on a fait une comparaison entre les
résultats obtenus par 1’ansys et numérique (FORTRAN), aussi entre les résultats de full
length (non tronquée) et avec troncature a (20% ,30%, 40% et 50%), puis on a fait une
simulation en utilisant plusieurs types de gaz comme fluide (monoatomiques, biatomiques et
triatomiques) pour voir 1’effet de gaz sur le comportement d’écoulement.

Dans le deuxieme domaine (rectangulaire), on a fait une simulation avec les
conditions aux limites qu’on a utilisé dans la premiére partie mais en utilisant le modele k-
epsilon SST comme modeéle de turbulence puis on a fait varier le NPR pour voir I’influence
de I’altitude sur le comportement d’écoulement parce qu’a mesure que l'altitude augmente la
pression ambiante diminue provocant une expansion des gaz. Les résultats sont présentés
sous forme de courbes et de contours et aussi on a fait des simulations en troncature de (30%
50% 60% et 80%), pour présenter les contours des paramétres d’écoulement (nombre de
mach, pression, température et densité).

VU que ce type de tuyeres est jusqu'a présent en phase d'étude, 1’évolution des
parameétres (Nombre de Mach, Pression et Densité) d'écoulement dans cette tuyere a été
étudié et analysé et on a conclus que :

Selon les reultats obtenus dans premiere partie (la comparaison entre CFD ET
FORTRAN) qui sont présentés dans les figures 5-5, 5-6,5-7 et 5-8 I’erreur dans les quatre
courbes et moins de 2% pour le nombre de mach, la pression, la température et la densité
donc on peut conclure qu’aprés cette comparaison les résultats sont synchronisés.

Et d’aprés les résultats obtenus par la simulation de troncature qui sont présentés dans
les figures 5-8 jusqu’a 5-33 les courbes de les variations le long du corps central (wall) de
nombre de mach, pression, température et densité ont la méme allure en troncature de (20%,
30%, 40% et 50%) seulement ils se différent par les valeurs obtenus dans chaque troncature
et c’est le méme cas pour la variation le long de les lignes 0 et 1 mais dans ce cas on
remarque une présence des perturbations dans la progression des parameétres de chaque
troncature dii @ I’impact de troncature sur 1’évolution d’écoulement de la tuyere et le fait

qu’ils essaient de se stabiliser jusqu’a ce qu’ils atteignent les valeurs obtenus dans la variation
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des parametres d’écoulement a full length (sans troncature) . Donc la troncature avait un

impact visuel sur les parametres d’écoulement de la tuyere.

D’aprés les figures 5-39 jusqu’a 5-43 qui présentent les résultats d’effet de NPR, la
différence entre chaque NPR était clairement visuelle dans les NPR a 5 10 et 15 et a I’aide de
la courbe de variation de pression en fonction de NPR on peut dire que & mesure que le NPR
augmente c’est-a-dire la pression ambiante diminue, la tuyére subit une détente plus

prononcée mais 1I’écoulement supersonique maintenir une expansion uniforme et optimale.

Pour I’¢tude d’effet de gaz la différence entre les trois types était clairement visuelle
donc on conclusion pour notre conception de la tuyére plug nozzle aérospike
bidimensionnelle choisi on peut utiliser les gaz biatomiques comme un fluide alternative au
lieu de I’air car les deux ont la méme longueur de corps central et les deux sont des gaz
biatomiques mais pour les autres types des gaz monoatomiques et triatomiques il faut les

accorder avec des conceptions qui leur conviennent.
Comme perspective on propose :

e FEtudes des performances d’aérospike bidimensionnelle en 3D a haute
température supersonique.

e FEtudes des performances d’aérospike bidimensionnelle en 3D a haute
température supersonique tronquée.

e FEtudes des performances d’aérospike axisymétrique a haute température
supersonique.

e FEtudes des performances d’aérospike axisymétrique a haute température
supersonique tronquée.

e FEtudes des performances d’aérospike axisymétrique a haute température
supersonique tronquée avec injection de flux subsonique dans la base du corps

central tronqué.
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