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Résumé

Dans ce travail on a fait une étude sur un écoutesigpersonique externe, pour ce fait on
a effectué notre étude sur trois géométries diftese la premiéreest celle d’'un profil

losangique, la deuxiéme sur une aile Delta et daftroisieme sur un missile.

Cette étude met en évidence la fiabilité des letgciels que le solveur Fluent a effectuer
un calcul supersonique, ainsi que la concordante &s résultats obtenus avec ce solveur
et ceux de la théorie. D’abord on a validé lesltamide Fluent avec ceux de la théorie
unidimensionnelle pour le cas du profil losangidaesuite, on a effectué le calcul pour les
deux autres géométries. On a également vérifiluénce de I'étendue du domaine de

calcul ainsi que la taille du maillage sur la solot
Abstract:

In this project we have studied an external supersonic flow. We ltenducted our study
on three different geometries. The first is a wedlge second is a delta wing and the third

is a missile.

This study highlights the reliability of the solvefluent to perform supersonic
computations. The numerical results have been cmdpaith those of the 1D theory.
First, we validated the obtained results with talidé shock waves. Then we applied the
calculation for the two other geometries. We alsangined the influence of the extent of
the computing domain, as the size of the mesh @sdtution.
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Introduction Générale

. Introduction Générale :

L’histoire du CFD « Computational EllDynamics » a commence au début des
années 70. Depuis c’est devenue lI'acronyme de mabitmison de la physique et les
mathématiques numérique et pour certains c’essdences de calcul employés pour la
simulation des fluides. Au début le CFD a vu lerjguace a la possibilité d'avoir des
calculateurs puissant ainsi que le développeme@Fid est toujours lie a I'évolution de la
technologie des calculateurs. Parmi les premigoptications du CFD était la simulation

des écoulements transsoniques basée sur la saliesodquations potentielle non linéaires.

Et a l'arrivée des années 80, c’était la résolutionpremier modele en 2D, et quelque
temps apres la simulation des équations d’EuleB@rs’est devenue possible. merci au
développement rapide des supercalculateurs etvaloggement des différente techniques
numérigues d’accélération comme la technique nrilldgqui a permis le calcul des
fluides visqueux sur toute un avion ou a travesstligbomachines. Au milieu des années
80 on cherchait plus de la précision alors on &fedsait aux équations de Navier-Stokes et
au méme temps une variété des modeles de turbuten@é mise en point c’était la

simulation numérigue directe DNS.

Septembre 1935, une conférence réunissant lesgramds de I'aérodynamique
se tient & Rome sur le theme: "High Velocities wiafion". G.l. Taylor, Arturo Crocco,
Enrico Pistolesi, Theodore Von Karman, Ludwig Ptaedtre autres sont convaincus que
I'avenir de l'aviation se trouve plus haut et plite. Parallelement le mythe du mur du son
commence a se propager dans le monde de |'aérpueukes avions ne pourront pas dans
I'état de la connaissance dépasser la vitesserdPaomi, les participants a la conférence
de Volta, Adolf Busemann explique l'intérét dessildeltas pour atteindre les grandes

vitesses; la trainée étant alors diminuée.
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Un an plus tard la Luftwaffe classe ce concept edenrilitaire et une campagne
recherche est lancée acluisant a la création du 1-262. Mais il faut attendre 1947, pc
gue Charles Yeager franchisse pour la premiérddaisur du son sur le célébre avion E

XS-1 lors d'un piqué.

|
!

i

o ||
.

T L AR o e

[ TI_11 1i:1

L i3 301 oo sst R ar 1. 1 o1 T4 M L. 1har
JAW AL ITAL Ay allil LI aREaEl v piinan was A

B VAL L.ARF I0 19 SAUUGIIY Loai

Beaucoup de présentations lors de la conférenc¥otta soulignerenies efiets de la
compressibilité agrande vitesse. Ufluide est dit compressible s'il a possibilité de
changer de volume sous lefffde la pression. C'est en particulier le des gaz. Cependa
lors de I'étude de I'écoulem autour d'une voiturees effets de compressibil de I'air ne
sont pas pris en compte et I'ét est faite dande cadre d'un modele incompressil
Récemment deux avions civils ont réalise la peréoroe de voler une viesse supériet

ala vitesse du son, le Topolev 1«wsse et le Concorde qui ne sont plus en ser

Le comportement dufluide autour d'un mobile supersonique diffi
considérablement de celui qu'on observe a dessesgeglus faibles. L'étude d'un mok
ponctuel fournit une explication qualitative simphors qu’en subsonique, le mokt
baigne constamment dans les perturbis (les bruits) qu'il a créées précédemment

supersonique, il abandonne en permanence ceshaituns derriere lu
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Dans ce travail, on se propose de fane validation de I'outil numérique Fluent
sur des applications d’écoulement externe supeggeniPour ce fait, on a effectué notre

étude a travers six chapitres définis comme suit.

D’abord dans le premier chapitre on a présenté g@séralités sur I'écoulement
supersonigue ainsi que les différentes notionsaded nécessaires a la compréhension du

vol supersonique.

Dans le deuxieme chapitre on a défini le phénonaeniease qui se manifeste lors d’un vol

supersonique, celui d’'onde de choc, ainsi queifé&rents aspects de ce phénomeéne.

Dans le troisieme chapitre on a défini les deuxng#oes qui ont été utilisés lors de notre
calcul. La premiére est l'aile Delta et la deuxieest le missile, tout en citant leurs

caractéristiques ainsi que les différentes notii@es a leurs comportements.

Dans le quatrieme chapitre on a défini les diffé&senutils numériques utilisés lors de notre

calcul, ainsi qu’'un exemple de calcul supersonique.

Enfin dans les deux derniers chapitres on a wifetrois études différentes, la premiére
est une validation des résultats obtenus avecéarith unidimensionnelle des ondes de
choc et de détente sur un profil losangique, eadaitdeuxiéme étude s’est faite sur une

aile Delta, et enfin la derniére étude sur un na@ggénérique.
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[.1. Introduction :

L’observation de la nature et de ses phénomeénes lashase de toute démart
scientifique. Comme toute branche de la physigaérddynamique s’articu aujourd’hui

autour de trois axes :

- L’expérimentation.
- La théorie.

- La simulation numérique.

Depuis le XVlle siecle et les travaux de Newtors, égudes aérodynamiques
limitaient & I'expérimentation et & la théorie. €est quedepuis les années 1960 que s
adjoint a ce schéma la simulation numérique. Cais tipproches conservent de fol
interactions entre elles et ont chacune un rélerdisd dans le développement scientifi
et technologique. Ce schéma demeure le nmpour les applications de I'aérodynamiq

avec, comme nous le verrons par la suite, des datpparition plus récente

- L’expérimentation depuis 18(
- La théorie depuis 1902.

- La simulation numérique depuis 19

~mlamrmratiae
Wikl ] WAL

o
S

2

s/

\
/

expéerimentation theorie

simulation nhumerique

Figure (1.1) : Les trois approches de I'aerodynamique
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[.2. Lois de Comportement :

[.2.1. Description mathématique de I'écoulement :

La dynamique des fluides est l'invgation du mouvement interactif d’'un large
nombre de particules. Cela veut dire qu'on suppqgee la densité du fluide est
suffisamment importante pour approximer le fluideramilieu continu méme si on prend
un élément infinitésimal (dans le sens du calcfiédintiel) il contiendra suffisamment de
particules pour les quelles on peut définir unesse, pression, température, densité et

autres quantités importantes en chaque point dieflu

Les équations de la dynamique des fluides prinegpabnt dérivées en se basant sur le fait
que l'aspect dynamique du fluide soit déterminélgsittois de conservation suivantes :

- La conservation de masse.

- La conservation du moment.

- La conservation de I'énergie.

La conservation d’une quantité veut dire que s&tian totale dans un volume arbitraire
peut étre exprimée par le bilan de la quantitéspartée a travers les frontiéres et toutes les
forces et les sources internes ou externes quitaffele volume. La quantité qui traverse

les frontieres est appelée flux ce dernier estsdiein un flux convectif et un flux diffusif.

[.2.2. Lois de conservation :

[.2.2.1. L’égquation de continuité :

Pour un fluide mono phase la cond@made masse est basée sur le fait que la
masse ne peut étre crée ou disparait d’elle-mémejnegporte qu’elle variation de masse
implique un déplacement des particules du fluide.cOnsidére un volume de control fixe
dans I'espace, en un point de la surface la vitesgele vecteur normal est et la densité

estp.
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Pour une variation dans le temps de la masse wdale le volume de control on a :
2 [, pdQ (1.1)
at-Q

Le flux masse a travers une surface est :

p (V' m) dS (1.2)
Puisqu’il n’y a pas de source la forme intégralaspermet d’écrire :

i} — —>
Efﬂ pdQ + ¢, p(v, M) dS =0 (1.3)

[.2.2.2. L’éguation du moment :

En démarrant de la deuxieme loi de tdewappliguée sur une portion

infinitésimale du volume de contr : pv’dQ la variation dans le temps est donnée par :
2 pvdQ 1.4}
at’aQ )

La contribution du tenseur du flux convectif a émservation du moment est :

— ¢, pv(v,n)dS =0 (1.5)

Le flux diffusif étant nul parce qu’il n’ya pas umifusion du moment possible quand le
fluide est au repos, il reste a déterminer lesefoayissant sur le volume de control :

- Les forces externes de volume.

- Les forces de surface (pression, contraintes nesretltangentielles).

On remargue que ces forces correspondent au teumeesvolumique et de surface.

Jo pfedQ (1.6)
Qs = —pl+T (17)
Alors, on somme le tout et on arrive a :

a — —r— —> - — = —>
Efn pvdQ +¢, pV(v',m) dS = [ pfedQ—§, pn'dS ¢ (T 1)dS (1.8)
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[.2.2.3. L’'équation de I'énergie :

L’énergie totale par unité de volume d’un volumecdatrol est :

E= e+7 =e+—- (1.9)
La quantité conservée gdf, sa variation dans le temps est :

2 [ pEdQ (1.10)
ot aP '

La contribution du flux convectif est :

— ¢, PE(v,n)dS =0 (1.11)

Le flux diffusif est défini par :

Fp = -pykVe (1.12)

Ou K est le coefficient de diffusion. Mais cettpiétion est généralement écrite sous

forme de la loi de Fourier :

Fp = -kvT (1.13)

Le terme de source de volume rassemble I'échauffemtde travail des forces externes

alors :

—

Qv = pfe .V +qy (1.14)

La derniére contribution est la source de surfageKle correspond au travail des forces

de Pression et les forces de cisaillement :

Qs=-pv + TV (1.15)

En rassemblant le tout :
0 —_— —
Efn pEdQ + ¢, pE(V 1) dS (1.16)

o K(VT.IAS + [,(pfe-V" + qu)dQ —§, p (W -W)dS + §,,EV).wdS (117
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[.2.3. Le systeme complet des éguations de Navietieies :

En mécanique des fluides, les équatatm Navier-Stokes sont des équations aux
dérivées partielles non-linéaires qui décrivent meouvement des fluides dans
I'approximation des milieux continus. Elles moddétis par exemple les mouvements de
I'air de I'atmosphere, les courants océaniquasyulément de I'eau dans un tuyau, et de
nombreux autres phénomenes d'écoulement de fluidies. sont nommées d'aprés deux
physiciens du XIXsiécle, Claude Navier et George Stokes. Pour arpga dense, il est

possible de dériver ces équations a partir ded#aude Boltzmann.

Il existe bien des formes des équations de Naui@eS. Nous n'en présenterons que
certaines. Ces formes dépendent aussi des notattdis€es. Ainsi, il existe plusieurs

facons équivalentes d'exprimer les opérateursrdifféels.
La formulation différentielle de ces équationslaguivante :

-Equation de continuité (ou équation de bilan daésse)
X +V.(ov) =0 (1.18)

-Equation de bilan de la quantité de mouvement

%+V.(p7®v’)=—ﬁp+7?’)+p? (1.19)
-Equation de bilan de I'énergie
XD +V Lpe+p) V1= V.(T.7) +pf 7= V.4+r (1.20)

Dans ces équations :
. t:le temps (unité Sl : s) ;
. p : la masse volumique du fluide (unité SI : kg.fi;

. 7 = (vy,v,,v3) : la vitesse eulérienne d'une particule fluidgt@us! : m.s %) ;
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. p : la pression (unité Sl : Pa)

T = (1),
: ! : letenseur des contrain visqueuses (unité Sl : Pa) ;

—

. :larésultante des forces massiques s'exercanielfingle (unité S: N.kg ™) ;

. e :I'énergie totale par unité de masse (uni : J.kg™ %) ;

—

. 4 :le flux de chaleuperdu par conduction thermique (unite¢ : J.m"~ 2.5_1) ;

: la perte de chaleur volumique due au rayonnement&(® : J.m s~ Y;

En coordonnées cartésiennes, est un opérateurisatibd spatiale du® ordre. Les

opérateurs gradierdjvergenc et laplacierpeuvent s'écrire a l'aide de cet opér: :

Diva’ =V.a (1.21)
grad A = VA (1.22)
AA=T. (VA) (1.23)

En coordonnées cartésiennXy, X2, Xs), les équations de Navi&tokes s'écrive :

-Equation de continuité :

2+ YL 16 (pvi) =0 (1.24)
-Equation de bilan de la quantité de mouvet (j = 1, 2,3) :
a(pv, 4y, 2 (leV]) __0op _|_ Z?ﬂ% + of; (1. 25)
-Equation de bilan de I'éner: :

i=10xj

_ 7] aq,
% FY3 oo = [(pe + p)vi] = T, Y1y (tjvj) + Xt pfivi— Yiige TT (126)

10



Chapitre | Généralités sur I'écoulement supenrsigue

En premiére approximation, pour denbreux fluides usuels comme l'eau et I'air,
le tenseur des contraintes visqueuses est propoeti@ la partie symétrique du tenseur des
taux de déformation (hypothese de Newton) et l& fle chaleur est proportionnel au

gradient de la température (loi de Fourier).

C’est-a-dire :
T=p WO +T V) mV.v)I 1.27)
q=-AVT (1.28)

Ou:
. i@ la viscosité dynamique du fluide (unité Sl : (Poiseuille), 1Po = 1Pa.s) ;

.1 : la viscosité de volume du fluide (unité Sl : Po)

-0

. le tenseur unité ;
. : la conductivité thermique du fluide (unité SV:K ~tm™%) ;
. T: latempérature (unité Sl : K).

L'ensemble des fluides pour lesquels cette hypetbssvérifieée sont appelés fluides

newtoniens. On leur adjoint généralement I'hypathdis Stokes :
3n+2u=0 (1.29)

L'écoulement d'un fluide est dit incompressiblesdpre I'on peut négliger ses variations de
masse volumique au cours du temps. Cette hypotbsseérifiée lorsque le nombre de
Mach M est faible. En général, on considere I'émmant incompressible lorsqik < 0.3.
Dans le cas contraire, c'est-a-dire pour un éccaérrompressible, on adjoint pour fermer

le systeme une équation d'état du fluide, de iméor

f(p,p,T) =0 (1.30)

11
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Pour un gaz parfait, cette équation d'état s'écrit

p=p. T (1.31)

Ou R désigne la constante des gaz parfaits ¢4 Masse molaire du fluide.

[.2.4. Equation d’Euler :

L'équation d'Euler (établie par Euter 1755) s'applique dans le cas d'un fluide
parfait, c’est-a-dire un fluide non visqueux etsaonductivité thermique. Le fluide peut
étre incompressible ou compressible. Complétée ddantres équations tirées de la
dynamique des fluides parfaits, elle permet deatérser un mouvement du fluide en

calculant par exemple sa pression motrice.

Une intégration le long d'une ligne de courant etecéquation permet d'obtenir I'équation

de Bernoulli.

L'équation d'Euler dérive de la relation fondamkentke la dynamique, appliquée a une

particule fluide :
YF =my (1.32)
Faisons le bilan des forces appliquées a un élédeemblume :

F,

X
-les forces de volumE =| F, |, proportionnelles a I'élément de volume consicléré
F,

-les forces de pression, proportionnelles a I'éiérde surface considéré ;

Vx
-les forces d'inertie, proportionnelles a l'aca#iény’= ()@) et au volume du fluide ;
Yz

12
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On obtient donc :

F —grad(p) = py’ (1.33)

C'est la forme condensée de I'équation d'Euler.

En développant, on a :

oP

PYx / Fx "5

s oP
pY = (pr> = | Fy — pm | (1.34)

pY, op

z" 9z

Une autre forme de I'équation d'Euler (les équatidans ce cas) s'écrit :

E)VX vy vy
+ Vy 6_ + v, E\

N E)V av av
y:< y> x oy FVy oyt V2, | (1.35)
Yz \6V2/ avZ % + av, + %/
ot ac T Vxx T Vy dy V275,
C’est-a-dire :
d - _ —
pd‘t’—p( + (V.V)V) = —gradp + F (1.36)

[.3. Notions de Compressibilité:

itesse de I'écoulement _ U
-Le nombre de Mach, M = ==
eno € de Ma vitesse du son a

-Pour un gaz parfait :

M < 0,3— écoulement incompressible (< 10% erreur)
M > 0,3— écoulement compressible

Classification d'écoulements compressibles :

- Ecoulement subsonique : 0,8 > M

-Ecoulement transsonique : 0,8 <M < 1,2

13
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-Ecoulement sonique : M =1
-Ecoulement supersonique : M > 1,2

-Ecoulement hypersonique : M > 5

La compressibilité est une caractéristique d'upgodéfinissant sa variation relative de
volume sous l'effet d'une pression appliquée. Glest valeur trés grande pour les gaz,

faible pour les liquides et tres faible pour lebdas usuels.

Elle se définit comme :

X=-—— (1.37)
Ou V est le volume du corps et P la pression apgéq |l s'exprime donc en Pa

La variation de volume avec la pression étantilis gbuvent négative, cette définition rend

la compressibilitg positive.

Cette définition est le plus souvent insuffisargeus I'effet d'une compression, les corps
ont tendance a s'échauffer, et donc on définitcanepressibilité isotherme pour un corps

restant a température constante :

ov

Xp = _é{_J (1.38)

apT

Le T en indice de la dérivée indiquant que la dérivgigdse a température constante.

On remarquera que le coefficient de compressibdge I'inverse du module d'élasticité

isostatique du milieu, généralement noté K, aygsek® module de compressibilité.

C'est une variable intensive toujours positiveydime du corps ne pouvant diminuer que

lorsqu'on augmente la pression.

Un fluide est appelé compressible si les changesndatla densité du fluide ont des effets
significatifs sur I'ensemble de la solution. Damsds contraire, il s'agit d'un fluide incomprekgsib

et les changements de densité sont ignorés.

14
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Afin de savoir si le fluide est compressible ouompressible, on calcule nombre de
Mach. Approxinativement, les effets de la compression peuvert igmorés pour le
nombres de Mach en dessous de 0,3. Presque tquekdémes impliquant ddiquides se

trouvent dans cette catégorie, a commeneay et sont définis comme incompressit

Les équations de Navi&tokes incompressible sont des simplifications égsations di
NavierStokes dans lesquelles la densité est considém@enecconstante. Elles peuve
étre utilisées pour résoudre les problémes impliquded fluides incompressibles

maniere prépondérante, ce qui peut étre asseictie:

Par exemple, en acoustiquavitesse du sodans l'air étant finie, le fluide air » doit étre
traité comme compressible. En effet, supposond'ainesoit un fluide incompressible :
se déplacerait alors en bloc et propagerait toutéifination de pression locale a u
vitesse infinie. La vitesse du s(c dans un fluide compressib&écrit d'ailleurs comm

fonction de sa compressibil X :

C? = (poX)7" (1.39)

. Ecoulement incompressibl

L’écoulement incompressible edéfini et introduit lorsque 'on a une constal

de la densité de chaque particule de fluide le ienga trajectoire; d'c:

% -0 (1.40)
Ou les particules fluides n’ont nécessairemenigpa®eme densité, voulant dire seulen
que la densité de chaque particule ne change pastdgon mouvement, d’ou I'exemg
concret du mélange d’eau et d’huile bien cela représente un mélange hétérogéne
qui peut étre traité comme incompressible et queldasité n’est pas constante d

I'espace.

15
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Par conséquent, si & un instant initial (1.40) \esifiée, alors la densité de la particule
considérée reste invariable au cours du temps plac#ment de celle-ci. De ce fait, que si
le fluide est homogéne (respectivement hétérog&e)instant initial, il restera homogéne
(respectivement hétérogene). Ainsi, pour le flultompressible et homogeéne, on admet

que la densité est constante.

L’équation de continuité définie par:

dp
P (ps) =
a THP9)=0

(1.41)
pI = pxA
A : Vecteur potentiel
op _0p _
ZE+(19.D)p+p(D.z9)—E+p(D19)—O (1.42)

Peut, étre considérablement simplifiée pour un écoent incompressible; a partir de
(1.24) on obtient alors -en le comparant avec JlIZfuation suivante :
V.v=0 (1.43)

Un champ de vitesse incompressible est donc, saesgdnce et de ce fait il est dit
Solénoidal. L'équation (1.43) peut étre utilisée upocouvrir les écoulements
incompressibles stationnaire de méme pour I'instaiire, pour ce dernier, il n'ya pas de
dérivée par rapport au temps dans I'équation ddiragté, quoique dépende du temps
F=39(r,t).

. Ecoulement compressible :

Dans ce cas d’écoulement, I'équation de contirgiéérit :
V(pv) =0 (1.44)

Oup n'est nullement considéré constant. Le vecteutuidumassique o’ est seulement

fonction de r mais pas de
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L’équation au potentiel des vitesses, en suppagantes perturbations de vitesse dues a la
présence du profil sont petites devant la vites$afini, peut étre mise sous la forme

linéaire.

92 R
(1—Mg)a—x‘f+ﬁ= 0 (1.45)

Pour de faible valeurs du Mad®l; « 1, on aura, ainsi, I'équation du potentiel desse
pour I'incompressibilité.

Les évolutions de ¢ C, et puis G,, traduisent I'effet de compressibilité qui appbaades

valeurs de M d’autant plus petites que le profil est plus égaigue I'indice est plus grand.

La notion de compressibilité apparait bien netnpour des régimes transsoniques et
supersonigues au moment ou une onde de choc raisaet une différence remarquable
et notable de pression, de température statiqde stasse volumique de part et d’autre de
cette onde, cela s’explique par les relations AN BAENANT.

|.4. Notion de viscosité :

Les problémes dus a la viscosité senk dans lesquels les frottements du fluide
ont des effets significatifs sur la solution. Ddascas ou les frottements peuvent étre

négligés, le fluide est appelé non-visqueux

Le nombre de Reynolds peut étre employé pour estijmel type d'équation est approprié
pour résoudre un probléme donné. Un nombre de Riéyrdevé indique que les forces

d'inertie sont plus importantes que les forcesakgeiment.

Cependant, méme lorsque le nombre de Reynolddeast, certains problemes nécessitent
de prendre en compte les effets de la viscositépdtticulier, dans les problémes ou I'on
calcule les forces exercées sur un corps (commailles d'un avion), il faut prendre en
compte la viscosité. Comme illustré par le ParaddeeD’Alembert, un corps immergé

dans un fluide non visqueux n'est soumis a auconoe f
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Les équations normalement utilisées pour I'écoutérdein fluide non visqueux sont les
équations d'Euler. Dans la dynamique des fluidanémigue, on emploie les équations
d'Euler lorsqu'on est loin du corps et équationané compte de la couche limite lorsqu'on

est & proximité du corps.

Les équations d'Euler peuvent étre intégrées lg Wane ligne de flux pour aboutir a
I'équation de Bernoulli. Quand I'écoulement esttquarirrotationnel et non visqueux,

I'équation de Bernoulli peut étre employée pououése le probléme.

|.5. Différents régimes d’écoulement :

L’aérodynamique couvre différentsinégs d’écoulement, en fonction du nombre
de Mach M, caractéristique des effets de compriigsiu fluide :

M=2
a

(1.46)

Ou U est la vitesse de I'écoulement et a la délélu son.

On considere ces effets de compressibilité a tsagenx types d’écoulement :

— Incompressible (M < 0,3) 03% =cst;

— Compressible (M > 0,3) o‘i{r # CSt;

Il convient également de distinguer les régimesaléement :

— Subsonique (M < 1) ou les perturbations de I'émment se propagent aussi bien en
amont qu’en aval ;

- Sonique (M =1);

- Transsonique (0,8 < M < 1,2) qui présente deszatiécoulement subsonique et des
zones d’écoulement supersonique ;

— Supersonique (1 >M > 5) ou les perturbations 'deollement ne peuvent pas se
propager en amont, cet écoulement est aussi maajudes zones de discontinuité (ondes
de choc) ;

- Hypersoniqgue (M > 5) avec des ondes de choc imtenses et de tres hautes
températures pres des parois, ce qui entraine aégions chimiques (dissociation des

molécules) et la création d’un plasma.
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Figure (1.2) : Différents régimes d’écoulements

|.6. L’écoulement supersonique:

Figure (1.3) : franchissement du mur de son
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[.6.1. Présentation de I'écoulement supersonique :

Un véhicule supersonique est un vdbaioapable de se déplacer a une vitesse
supérieure a la vitesse du son qui est de l'ordrd4® metres par seconde (environ 1 224

kilometres par heure ou Mach 1) dans de l'air £241 niveau de la mer.

Cette vitesse variant en fonction de la densitéasle elle diminue donc avec l'altitude, ce
qui fait qu'un avion volant a Mach 1 en haute @diit aura une plus petite vitesse exprimée

en km/h qu'au niveau de la mer.

Un écoulement supersonique est symétriquement omle¥oent de fluide dont la vitesse
loin des perturbations par un obstacle est supériaula vitesse du son dans ce méme
fluide.

Le comportement du fluide autour d'un mobile supeicgue differe considérablement de
celui qu'on observe a des vitesses plus faiblétudé d'un mobile ponctuel fournit une
explication qualitative simple (voir nombre de Macllors que, en subsonique, le mobile
baigne constamment dans les perturbations (lessphrqil'il a créées précédemment, en
supersonique, il abandonne en permanence ces liturs derriére lui. Ainsi, elles se
trouvent confinées dans le céne de Mach qui suihdbile tandis que, hors de celui-ci,

aucun son n'est audible.

C'est une représentation trés parlante : I'ondelatsh forme une discontinuité entre deux
zones aux comportements totalement différents mais'est qu'une image. Le mobile
ponctuel ne peut, en effet, produire que des geations infiniment petites, un mobile de
dimensions finies produisant des perturbationg$&mettement plus compliquées. L'image
peut étre considérée comme une approximation derdeEs phénoménes observés a une
échelle suffisamment petite pour que le mobileé&hiise pratiquement a un point. Pour
obtenir des résultats pratiques, il faut effecwreagrandissement de maniére a analyser la

forme du mobile et ses conséquences précises Buide situé a proximité.
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[.6.2. Passage du subsonique au supersonigue :

it

.—m—_ mll
o/ ¢

Wig

=
bt
—

» Apparition d'un point sonique a l'extrados. Le Madtique M, vaut environ 0,7.

m @ Mo > Mc

» Supersonigue réversible a l'extrados.

<1 J;"I <1 @ME{MQ{.I

g

» Région supersonique limitée par un choc droit dapparition caractérise le Mach

limite M..
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@ML{MQ<1

* Recul du choc extrados. Décollement de la couchigeli Apparition du (I'intrados a

un tour de retard).

* Recul des deux chocs au voisinage immédiat du derdite. Les décollements (en

aval du)) sont de ce fait généralement tres réduits.
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]
Y S

» Depuis l'infini amont jusqu'au nez le régime pahssubsonique au supersonique.

Supersonique et subsonique étant séparés générdlpar une ODC, on peut dire
gue, instantanément le supersonique est arrivinflailamont en poussant devant lui
une ODC droite qui vient s'immobiliser devant le.nee domaine subsonique Devient

fini.

>1
>1

>1 >1 @D Mo > 1

* Le choc détaché se rapproche. Le domaine subsodinpiieue.
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[.6.3. Le vol transsonique et supersonique :

Quand on parle de la portance, isyquestion de l'incompressibilité de I'air, de
I'onde de pression qui "avertit" les moléculesrdai avant de I'avion, et de I'accélération
gu'un manque de place provenant d'un objet ou abawergent (venturi) donne au flux

d'air.

Tous ces faits sont liés, ils dépendent tous dedmpressibilité de l'air a vitesse
subsonique. Or, l'onde de pression qui "avertipetmet I'accélération quand la place
mangue, se déplace a la vitesse du son. Alorgyrigeta-t-il si I'avion vole lui méme a la

vitesse du son ?

Lorsqu'un avion se déplace dans l'air, il génésaheles de pression qui s'éloignent de lui

comme les ronds dans I'eau autour d'un point deechu

Au fur et a mesure que l'avion accélere, les ogdése déplacent dans le méme sens que

lui (vers l'avant), ont de plus en plus de mal distancer.

Arrivé a la vitesse du son (Mach 1), elle ne pdus pe distancer du tout (I'un comme

l'autre se déplace a la méme vitesse).

Si les ondes, qui partent vers l'avant, ne peupkrst se détacher du nez de l'avion, elles
vont s'accumuler au fur et a mesure qu'elles sepomduites. En s'accumulant, elles
formeront non plus une simple onde de pressiornis nn@e onde de choc ou la pression
sera brutalement plus forte, et que nous ressastijosqu'au sol sous la forme d'un

"bang".
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Figure (1.4) : Les différents aspects du céne de mach

Sur ce dessin, les ondes de pression s'éloignasttdate la direction, fagon "ronds d:

I'eau” lorsqud'avion vole a un vitesse tres inférieure a celle du son; ensuite,nc@me:

ondes un peu "poursuivies" quand l'avion va pltes

Lorsque l'avion atteint Machl, il les "rattrape"edies ne peuvent plus s'échapper de

lui (3). En (4), il les laiss derriere car il est plus rapi

Lorsque la vitesse devient supersoni le décalage progressif entre chaque cercle dol

I'ensemble I'aspect d'un cbne (représenté, idegaangentes communes aux cerc

Ce cbne est appelé :"cone de mach"st 'unique endroit ou I'on peut enten le "bang".

Rien n'est percu ni hors du céne ni méme dansre,dgdste sur le céne lui méme.

particulier, le piloten’entend rien, En effet, il n'est pas sur le céinest dedan:

A vitesse subsonique,ait était incompressibl parce que I'onde de pression qui précé

I'avion "avertissait" la molécule en avant. Toutunallement, maintenant que cette ondt

peut plus s'éloigner pour "avertir", l'air sera goessible a vitesse supersoni

C'est I'ncompressibilité de l'air en subsonique qui engidisor accélératio quand il

manquait de place. Ainsi, d'ailleurs que son rasement dans un conduit divergent

vitesse supersonique, c'est tout le contraire; tEvenu compressible, se cormera et

ralentira dans un conduitonvergent, e au contraire, se détendra et accélérera dat

conduit divergent.
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Un dispositif comprenant une partie convergenteisui'une partie divergente, pou

donc servir, sous certaines conditions a accéun gaz jusqu'a une vitesse superson
Quelles sont ces conditions ?

Disons, pour faire simple, que la pression et/outisse de I'air soit (soient) suffisante

a l'entrée du systeme convergent/diverg

Si les conditions de vitesse et/ou dession sont faibles, l'air accélérera dans

convergent sans atteindre la vitesse du son, pkentira dans le diverge

Pour des conditions plus avantageuses, la vitassersera atteinte au point le plus éi
(A), mais l'air ralentira de nveau dans le divergent (en fait, atteignant laseigedu son €
A, il se forme une onde de choc au point A et cette ondehde a pour effet de refai

passer la vitesse en subsonique qui, dans le @reogi suit, continuera de diminus

Pour des anditions encore plus avantageuses, la vitessemgeya toujours atteinte en
mais la pression est cette fois suffisante poudrgu'détente accélératrice se prod

faisant passer la vitesse, dans le divergent egrsopique

Figure (1.5) : Progression a travers un convergent divergent
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La vitesse maximale atteinte dépend de la différetecpression entre I'entrée et la sortie.
A défaut de pression statique, la pression dynaenfguvitesse a l'entrée) compte aussi.

Machl étant la vitesse maximale pouvant étre a¢tedans un convergent (sinon ca se
comprime), elle sera atteinte en A et seulemenf\equelques soient les conditions de

départ (qui doivent tout de méme étre suffisaptas assurer au moins machl en A).

Cela signifie que machl ne peut pas étre atteiahtad, et si le flux entrant est déja

presque a machl, il n'accélérera que peu dansneexgent, mais entamera la partie

divergente avec beaucoup de pression et finira dame vitesse nettement supersonique.

On a dit que l'air, dont la vitesse est au moinaleéé@ celle du son, accélére dans un
divergent. En fait, il accélere lorsqu'il peut tethdre ou, si vous voulez, trouver une zone

d'expansion.

27



Chapitre I Namtis d’'onde de choc

[1.1. Introduction :

Pour I'étude des écoulements supegsesi la compréhension du phénomene
d'onde de choc est indispensable, dans ce chapitrga traiter ce phénomene et les
différents changements qui implique que sa soitr peunombre de mach ou pour les

variables caractérisant I'’écoulement ppT...etc.

[1.2. Origine et effet des ondes de choc :

Une onde de choc est un cas particdliende, dont le profil a une tres forte
discontinuité. En réalité, il n'y a jamais de réetliscontinuité en physique, mais la
variation au niveau de la «discontinuité » estletejue le phénomene devient

gualitativement différent par rapport a ce qui asge dans le reste de lI'espace.

A lissue de la phase transsonique qui voit I'sipard'ondes de choc sur I'extrados puis
sur l'intrados, lorsque tous les points de l'atkeignent Mach 1, ces deux chocs sont

repoussés au bord de fuite et deviennent obliques.

De plus, sur un profil d'aile classique avec urdkiattaque arrondi, il se forme une onde
de choc détachée devant ce bord dattaque. Ellerrsaf un volume d'air qui est

brutalement ralenti avec une forte surpression. pgénomene est a l'origine d'une

augmentation de la trainée qui se substitue alaée liée au décollement en transsonique.

Il existe deux techniques pour réduire cette t&ir@mme en transsonique, I'utilisation
d'une aile en fleche ou d'une aile delta diminuadmbre de Mach « vu » par l'aile. On
peut également utiliser un profil supersonique dyigige avec une pointe au bord
d'attaque comme au bord de fuite. L'inconvéniersidet alors dans ses mauvaises
performances en subsonique car un bord d'attague«iraumatise » beaucoup plus un

écoulement subsonique qu'un écoulement supersonique

Si une masse d’air animée d’une vitesse supérgelmité du Mach, s’écoule autour d’'un
corps (profil d’'aile par exemple) arrondi, une omtiechoc se forme en amont de celui-ci
provoquant une région subsonique en aval de ce @tiacson calcul est particulierement

difficile vu l'inexistence d’expressions explicitdss pressions locales est des efforts.
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En revanche, lorsque le profii a un bord d’attacua@ntu, une théorie de pees
perturbations peut étre employée (ACKER 1925), et conduit a des expressions 1
simples, applicables a des profils minces et aai@nces faibles. Cette théorie s’apg
sur les propriétés d’'une déviation élémentaire ddaoulement supersoniqide fluide

parfait.

Les expressions montrent que le bord d’attaque kotd de fuite des profils supersonit
doivent étre aigus de fagon a crée un choc oblejud’éviter un choc détac- nous

verrons pluard les causes de sa naisse

44 S 3
NS g 4
A A
N
r .
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Figure (I1.1) : Systéme d’onde lié & un profil supersonique.

Par rapport au cas de I'écoulement supersoniquse iproduit donc autour du prc
supersonique un écoulement de caractere compléetedikéérent. La formation d'ur
domaine d'influence délimité par les nes de Mach en aval du profil explique
parallélisme établi avec un systeme d’ondes atexcla@ profil et se déplacent avec
(voir Figure 1.9. Dans un "repere fixe" on parle d’'un systeme d&m stationnaire
L’écoulement supersonique peut, doengendrer quatre types d’ondesus I'étudieron:
en détail dans ce qui suit & proximité d’'un corpauité dans cet écoulement de fluide

qui sont les suivants:

Onde de choc norma

>

» Onde de chooblique

> Détente de PrandiMeyer
>

Onde de chodétachét
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[1.3. Choc droit :
11.3.1. Equations d’une onde de choc dro :

Les hypothéses pour un écoulement présentant weedmchoc droit sont les suivant

- Ecoulement stationnaire.

- Ecoulement diabatique en dehors des ch
— Absence d’effet visqueux.

— Absence de forcamlumiques

- Ecoulement monodimensionr

Ce choc droit est une zone de discontinuité deolitmanent. Comme I'écoulement «

monodimensionnel, les composantes de vitesse tetp#inutre du choc sor

Vo= 11,
¥ i ~3
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R
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Figure (11.2) : Schéma d’'un choc droit
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Si I'on écrit sous forme intégrale les équationsadeservation sur le domain& = (a, b,
c, d) il vient :

— Pour la conservation de la masse:

f;pV .dS =0 (I1.2)

— Pour la conservation de la quantité de mouvement

fz(pv. dSHV = — J5p ds’ (11.2)

- Pour la conservation de I'énergie :

2 — — —
Jyp(e +5)V.dS =-[ pV.dS (11.3)

Avec la définition de I'enthalpie h par rapporténkrgie interne :

h=e+pv=e 1‘5 (I.4)

En projetant ces relations selon la direction dedulement :

— Conservation de la masse:

pU; = pU, (11.5)

- Conservation de la quantité de mouvement:

p1 + pUf = p, + pU3 (11.6)

— Conservation de I'énergie:

u3

U2
h1 + ?1 = h2 + > OLI ht,l = ht,2 I-(D

Pour un gaz calorifiquement parfait, h=cpT d’owdenservation de I'énergie :

2 2
cpT1+%=cpT2+% (11.8)
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[1.3.2. Relations de Rankine-Hugoniot :

De part et d’autre d’un choc droit on a la relatifenPrandtl :
a*? = U,U, (1.9)

On en déduit I'expression du nombre de Mach degiattautre du choc droit :

5 1+Y;1M§
M3 = T (1.10)
De méme pour les autres grandeurs :
p2 _Ui_  (r+DM{
pr U 2+ @y —-1)M]
P2 _q, 2 2 _
o =1+ y+1(M1 1)
T _P2pu
Ty p1p2 (I1-11)

[1.4. Choc oblique :
I1.4.1. Equations d’'une onde de choc oblique :

Dans la plupart des cas, les ondeshtde sont des ondes de choc obliques, les
chocs droits sont des cas particuliers pour uneadgl90°. Les hypotheses sont les mémes

que pour une onde de choc droit, sauf que I'écoeiierast bidimensionnel.
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Figure (11.3) : Schéma d’'un choc oblique

Si I'on écrit sous forme intégrale les équatioe conservation sur le domaX = (a, b, c,
d, e, f) et en les projetant sur les directionsnade et tangentielle il vien

- Conservation de la masseelation(l1.5)

- Conservation de la quantité de mouven relation(l1.6)

- Conservation de I'énergieelatior (11.7)

On remarque que la composante tangentielle n'ajfigaaa dans ces équations. Ainsi,
variations a travers un choc oblique sont régiegueament pala composante normale

vitesse.

[1.4.2. Relation de Rankine-Hugoniot :

Comme le nombre de Mach amont normal au choc abkgt
Mn,l = Ml SlnB (”12)
On en déduit I'expression du nombre de Mach noenaval du choc obliqu:

Y-1y,2
1+TMn‘1

M2. = . .13
n,2 YMIZI,l_YTl ( )

34



Chapitre I Namtis d’'onde de choc

De méme pour les autres grandeurs :

p2_Ui _ (r+ DMy

pr U, 2+ (v — 1)M721,1

2
P2 =14 y—fl(M,zl,1 -1)

P1
T, _p2pu (11.14)
T, p1p2

[1.4.3. Diagramme 0 - — M :

Le nombre de Mach en aval du chogabl s’exprime en fonction de I'angle de

déviationo :
— _Mnz
2 = Sn(B-0) (1.15)
On obtient également la relation erfiyg et M :
tarp =2cop— st (11.16)
B M2 (y+cos2B)+2 '

La relation précédente est tracé sur les deuxdiguivantes : il s'agit des courb@sp et

M de la NACA qui permettent de retrouver facilemdhin des trois parametres
connaissant les deux autres. Notons sur ce diageagquielques particularités :

.Pour chaque nombre de Mach amont, il y a un adgldéviation maximunmax Si la
géométrie de I'’écoulement impo8e> Omax alors il N’y a pas de solution pour un choc

obligue : il s’établit un choc courbe détaché emante I'obstacle.

. Pour® > Omax il y a deux solutions de choc oblique : la valéarplus faible def

correspond a un choc faible (ligne continue durdiagne NACA) et la valeur la plus forte
a un choc fort (ligne pointillée du diagramme NACAR dénomination choc fort/choc
faible est liée a I'amplitude du rapport de pressiDans la nature, la solution la plus

fréquente est celle qui correspond au choc faible.
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La ligne continue quielie toutes les valeurs ©Omax €St la limite entre choc faible et ch
fort. LEgérement adessous de cette ligne, une seconde ligne discentiarrespond a
limite sonique, au dessus de cette ligr, > 1 et en dessousi 1.

. Si8 = 0 alorsp = 90° (choc droit) o = u (onde deMach). Dans un cas comme d:

l'autre, il n’y a pas de déviation de I'écoulem

PR NN NN NN

Figure (11.4) : Choc faible et choc fort
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différents nombres de Mach
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[1.5. Onde de détente :

De méme qu’il y a une augmentation de pressiorodiswue a travers un choc,

écoulement supersonique est aussi caractériséhparmde de détente qui est une régio
détente continue d’ondes de Mach, chaque onde deh Ntamant un anglq avec la
direction de I'écoulement amont. La zone de détesitéireitée par I'angle de Mach amc
wy et 'angle de Mach aval,. Comme la détente est une succession continualel’de
Mach,

L’écoulement est isentropique. Les ondes de détaritété étudiées par Lwig Prandtl e
son étudiant Theodoideyer en 190-1908.

Figure (11.7) : Détente de Prandtl-Meyer

Considérons une onde de Mach trés faible prodaitaipe déflexion infinitésimaled. La
vitesse en amont de cette onde de Mach est V dtdsse eraval V + dV. D’'apres le
équations de conservation, il N’y a pas de changenh la vitesse tangentielle de par
d’autre de I'onde de Mach, seule la vitesse normatée. Donc [AB] = V et la ligne B(

est perpendiculaire a 'onde de Mach sur la ficsuivante.
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Figure (11.8) : Changement infinitésimal de vitesse a travers umie ale Mac

On a donc dans le triangle AB

. II

V+dv sin (+p)

= (1.17)

\4 sin (5-p+do)
Or comme :

o 10 . I
Sln(;+ u) = sin (5— 1) =COSH

. I )
sin (5 — p — db) = cos(p+d)=cosp codo-siny (1.18)
Il vient :

dv cosp
1+ vV o cosp cosd®—siny sind® (1.19)
Pour @ petit on a sin@l~ do et cos @ ~ 1 donc :

dv cosp 1

+— = =
1 \% cosp—dOsinp  1-d6 tanp (11.20)
Par ailleurs on peut faire le développement lirpdér x < 1 de
= THXHXE X+ (1.21)
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D’ou en négligeant les termes d’ordre
1+“‘7V = 1 + dOtanp-+... (11.22)

Ce qui peut également s’écri

dv

de = X (11.23)

tanp

LY |
i

Figure (11.9) : Triangle rectangle associé a I'angle de Mach

Dans le triangle rectangpgécédent, on ¢

1

tanu=m (1.24)
En remplagant par son expression il vier
do = VvM? — 1d—‘;’ (11.25)

Cette relation est valable pour un changement itéimal de dV a travers une or

d’amplitude trés faible. Pour une onde de Mach tiif tendent vers O.
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L’équation précédente est donc une approximatiam pgo petit mais devient exacte pour
do tendant vers 0. Comme une zone d’onde de détestitane région comprenant une
infinité d’ondes de Mach, cette relation décritgiggément I'écoulement dans une onde de
détente. Il faut donc intégref @ntre M et M.

0 .\n _a_ (M av
J,d8=106= fM1 M? -1 (1.26)

Or comme selon la relation (1.40) :

\%
M= -
a
Alors :

dv dM da
v - v‘l‘: (1.27)

Par ailleurs comme :

a? =yRT (11.28)
Alors :
2 _ Tt =12
SR
a=—2—
/1+%M2
-1
da —M
—= T Yz—_le dMm (11.29)
2
dv _ 1 dM
V 1+ %Mz M
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Donc :

o= sz VMZ=1_dM
M4 1+y Im2 ™

(11.30)

L’intégrale qui apparait dans cette expressiompgelée la fonction de Prandtl-Meyer :

VM?-1 dM
1+Y= 1M2 ™

v(M)=[ = (11.31)

Sa valeur est :

v (M)= ft—i arctan /Z;—i(Mz —1) —arctanvM? — 1 (1.32)

D’ou I'angle de déviation :
0=v (Mz) -V (Ml) (“33)

La fonctionv(M) est connue sous le nom de fonction de Prandiyév.

100% /
ED.. /

Figure (11.10) : Evolution dev(M) = yen fonction de M= xi= 1.4)
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[1.6. Onde de choc détache :

A [/ Ecoulement supersonique autour d'un  E8culement supersoniqt

autour d’un corps émouss d'un diédfe Omay).
Figure (11.11) : les ondes de choc détachées
Si nousfaisons I'analyse d’'un écoulement supersoniqueuaigtin corps émous

(Voir Figure (11.11.A)), nougemarquons que l'onde de choc est distante’s’ du nez
appelé la distance du détachement du choc. Au poilet choc est normal a I'écoulem
amont, de 13, le point eorrespond a I'onde de choc normale. Loin du pa, I'onde de
choc, devient gracllement oblique ou courbée et faible. Et repriesséonde de Macl
trés faible, par contre teprésente I'onde de Mach forte" Choc oblique Toite pointc

représente le maximum de déflexion de l'a.

La forme de I'onde de choc détachée dépend ;, de la forme et dimension du corps.
solution de ce champ d’écoulement est non trivigle.outre, le probleme de ce type
corps supersonique était la majeure concentratiobgervation pour les aérodynamici
supersoniques durant 1950 a 1960, ngrace aux calculs numériques, cela allége

probléme et apporta des satisfactions considérdbles les recherch
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Si nous analysons, en revanche, le cas d’'un éceulesupersonique autour d’'un co
pointu, (voir Figure (1.1B)), nous remarquonsr@sque la méme chose mais c-ci
présente, en plus, beaucoup d’'autres avantagestanaant le détachement de I'onde

nez.

Le probleme du choc détaché est difficile a résewdr I'écoulement est du type mix
c'est-adire partiellement subsoniqueu supersonique, les équations du mouver
changent de type (elliptique ou hyperbolique) &dra des frontiéres (onde de clet

lignes soniques) inconnues a pri

Pour n'importe quel nombre de Mach amor; donné, on peut lui associer un angle

déflection maximun®ax.

Si la géométrie physique est telle 6> 6max, donc, il n’existe aucune solution pour t
onde de choc oblique droite, du fait qu’'une ondeltlec détachée est née du diedre o
nez du corps. D’ici, aux grands nombres de Maclsolution du choc oblique droit pe
exister aux grands angles de déflexion. Par coihtyea une limite ou N s’approchant d

I'infini, Omax S’approche de 45,5°, povr= 1,4

[1.7. Application de la théorie des chocs aux profils sigysoniques :

Dans le cas d’une paroi formant un coin concawgolilement se replie sur -
méme, il y a donc compression et apparition d’'undeode choc oblique. Au contrai
pour une paroi formant un coin convexe, I'’écouletest déplié, il y a dondétente et

présence d’'une onde de déte

choc oblique onde de détente

~
N

Figure (11.12) : Choc oblique et onde de détente
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[1.7.1. Portance et trainée :

. Force de portancd-,

La force de portance est la compasdstla force F agissant sur le profil orientée

perpendiculairement a I'écoulement incident.

. Coefficient de portanceC;, :

CL=pt =1L (11.34)

1 -1
PousL  JkpMEL

. Force de trainédp :

La force de trainée est la composdatéa force F agissant sur le profil orientée

selon la tangente & la trajectoire de l'objet.

. Coefficient de trainéeCp:

Fp Fp
Cp = - 11.35
P Douil  Jkp.MAL (11-35)

[1.7.2. Ecoulement autour d'une plaque plane :

Considérons maintenant I'écoulement @oie plaque plane formant un angle
d’incidenceo par rapport a I'écoulement incident supersonidu. I'extrados au niveau
du bord d’attaque, I'écoulement est déplié par oapa sa direction incidente, il y a donc
une onde de détente. Au contraire, au bord de, filiteevient pratiquement dans la
direction de I'’écoulement amont, il se replie doeicil y a une onde de choc. Le
comportement s’inverse du coté intrados avec po&satiun choc oblique au bord
d’attaque et d’'une onde de détente au bord de. fGifeé extrados, derriere I'onde de
détente la pression statique diminue dogps |p; et cbté intrados, derriere I'onde de choc

oblique la pression statique augmente; et .
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onde de detenie
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Figure(11.13) : Ecoulement supersonique sur une plagque plane

Les efforts aérodynamiques par unité d’envergunt¢ alors :

R' = (pi - pe)c
L' = (p; — pe)c Cosa

(11.36)

Les valeurs de pet p sont déterminées par le calculs chocs et des détentes °

précédemment.
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11.7.3. Ecoulement autour d'un profil en losanq: :

L J
.,
\\\

..,
o
W
=

A
O A

Figure (11.14) : Ecoulement supersonigautour d'un profiEn forme de losan:

Considérons maintenant un profil d'épaisseur nofie nde cordel, Pour
simplifier, on prendra un profil symétrique en farrde losange, formé de quatre cc
identiques de longueur L. On supposera que l'agigltaqueo est nul. Par conséquent
n'y apas de portance et la trainée d'onde due a larpertast aussi nulle. Pourtant
trainée n'est pas nulle. En effp;=p,>ps=ps. Calculons en effet, la trainée due a che

plaque plane formant le corg

Figure (11.15) : Evaluation de I'écoulement
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-Pour calculer le nombre de Mach apres le choogoblion utilise la relation du choc
obligue ou par identification dans les tables doccbblique selon le nombre de Mach

amont et I'angle que fait la géométrie avec I'horitale.

-Pour calculer le nombre de Mach apres la détemterendtl —Meyer on utilise la relation
(1.32).

Ou par l'utilisation des tables de la détente denBtl —Meyer.

Si on parle coté efforts aérodynamiques on utibseelations suivantes :

On a:

FXl = FXZ = plL Sin(P (”37)
Et:

Fy3 = F44 = p3L sin(—¢) = —p;L sing (1.38)

Par conséquent :

Fytot = Fx1 +Fxa +Fx3 +Fgs=2L (pl -p3)sing (o3

Par la géométrie on a :

_ Lo
= Tcose (11.40)
On obtient le coefficient de trainée :
—_2%2 |Px_ P
Cy = el i tang (11.41)

Le rapport? est le rapport de pression statique a traverhi¢e oblique tandis que le

rapportl:,—3 est le rapport de pression a travers |'expansiddrdedtl-Meyer. La trainée est

due ici uniguement a I'épaisseur finie du proflestla trainée d'onde due a I'épaisseur.
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[1.8. Conclusion :

Au voisinage du bord d'attaque d'wofipsupersonique, il y a deux écoulements
analogues a celui qu'on peut observer sur un digahreergent. En chaque point de celui-
ci, est attachée une ligne de Mach définie précéummh comme une discontinuité
d'amplitude infinitésimale. La superposition de dé&rentes discontinuités élémentaires
crée une discontinuité d'amplitude finie, une oddechoc. A travers celle-ci, la pression

augmente brutalement.

Si le choc est droit, de supersonique I'écoulerdenient subsonique. Dans le cas oblique,
illustré ci-contre, seule la composante normalgaers le choc, est réduite : la résultante
peut donc rester supersonique. La décroissance dielsse dépend donc de l'angle du

diedre.

De maniére un tout petit peu plus précise, on geatque les lignes de Mach faisant avec
les vitesses d'écoulement un angle défini pardérsambre de Mach (son sinus est égal a
l'inverse de celui-ci), celles qui seraient lieedes vitesses supersoniques le long de la
paroi inclinée rencontreraient celles de I'écoulemen perturbé. Cette rencontre de lignes
de discontinuité ne peut se résoudre que par umopié&ne brutal, irréversible au sens de la
thermodynamique. Autour d'un diedre divergent, lggnes de Mach basculent

progressivement pour produire un éventail de détgaiténomeéne réversible.
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[11.1. | ntroduction :

Une aile delta se distingue d'une aile classique a traversepts
caractéristiques qui justifient son emploi sur les avions de chelles sont légeres, rigid
et génerent par leur profil aminci une trainée d’'onde présentmlesupersonique plt
faible.

De plus, alors que les ailes classiques développent une portance dgaceeambrure, le
ailes delta génerent des nappes tolonnaires responsables de pres de la moitié «

portance total

Figure (ll1.1) : avions a aile Del

52



Chapitre 111 L’aile Delta et le missile

[11.2. L'aile Delta :

[11.2.1. Définition et historique :

Une aile delta est un type d'aile d'avion, caractériséngaforme de Triangle

isocele. Ce nom provient de la majuscule grecque delta qui est de forme tirar@jla

Avion expérimental francais Payen PA-49 utilisé pour la migeoét de l'aile Delta sur un

avion a réaction en 1954. Il est en 2009 exposé au Museée de I'Air et de I'Espace.

Vers 1650, l'artilleur polonais Kazimierz Siemienowicz décritdastruction de fusées avec
des stabilisateurs Delta. En 1867, les anglais James W. Buleimund Edwards déposent
un brevet pour un avion a aile delta propulsé par un jet de vapeisrcbtee forme d'aile
n‘apparait réellement que dans les années 1930, d'abord en Frandesgwetotypes de
Nicolas Roland Payen, qui dépose un brevet en 1931, puis en Allemagnesawvacdux de

Alexander Lippisch.

[11.2.2. Avantages et inconvénients :

[11.2.2.1. Avantages :

L'aile delta a la méme caractéristique qu'une aile en fiechenceée : elle est bien

adaptée au vol a vitesse supersonique car sa forme est proche de celles du céhe de Ma
Avantages sur l'aile en fleche :

-la longue corde a lI'emplanture, souvent supérieure a l'enverguretplr concilier faible
épaisseur relative (3 %) et épaisseur absolue suffisante peaukagtructurelle (longerons)

et le logement des accessoires (train, systemes mécaniques, réservoirs).

-ayant généralement une surface plus grande, elle peut renfenmveiume de carburant

plus important,
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-avec une forme en plan d'aile en ogive (bord d'attaque a double moprégentant une
forte fleche au raccordement avec le fuselage), elle peuteordfune hypersustentation
(portance tourbillonnaire) spécifique de cette forme (travaux ONERAees 1950-1960) :
le Concorde profite ainsi d'un supplément de portance d'environ 20 % ce ot iy

réduire la vitesse minimale et la vitesse de décrochage d'environ 10 %.

[11.2.2.2. Inconvénients :

-Coefficient de portance JCmaximal limité par l'absence de dispositifs
hypersustentateurs. Pour cette raison l'aile en fleche (aveeneage) offre une portance
maximale plus élevée, favorable aux évolutions serrées. Cet imienwvést en partie

compensé par les suppléments de portance apportés par :

- la portance tourbillonnaire décrite ci-dessus,

- l'effet de sol important pour une aile basse en position cabrberd de fuite étant
pres du sol,

- la composante verticale de la poussée au décollage compte teamghied'attaque
élevé. Cabré a 17°, 30 % de la poussée des moteurs (augmentée ppat- la
combustion) portent directement I'avion. Si un (ou le) moteur s'arréte...

- le montage de plans canards qui permet un léger braquage positife(bers) des

volets a grande incidence; voir Rafale, stabilité en tangage .

-Trés forte trainée induite due au faible allongement.

-Les grandes incidences possibles (faible pente de portanognpemener un masquage

aérodynamique de I'empennage vertical.
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[11.2.3. Les ailesélancées et leur domaine de v :

Dans ce chapitre, nous traiterons les allg®) ainsi que les ailes quérivent de
cette forme telles que les ailasa bouts tronqués (b) , a doulA (c) , les ailes en quel

dhirondelle (d), les ailcen fer de lance (e) et les ailes gothique

~
g
L

@ Py &)

Figure (ll1.2) : Les ailes élancées

Toutes ces ailes ont en commun la propriété d'éreéé: cest-a-dire @voir un trés faible
allongementX < 2, une grande flechelu encore ‘avoir la dimensiomprise suivant le sens

|'écoulemenhettement plus grande que les autres dimensions (envergpasseur
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Elles sont employées pour les vols supersoniques ou elles sont adamédeur granc
fleche. Toutefois, I'exécution d'un vol supersoe nécessite aussi des domaines de
subsonique (décollage, accélération du subsonique au supersonique, appesoksagé)
les performances d'une aile élancée en subsonique présententndgrand intérét, elle
doivent étre élevées. Nous pouvaciter, par exemple, qu'une bonne finesse dar

configuration décollage entra :

-une réduction de la longueur de la p
-une réduction de la poussée des réacteurs (consommation

-une pente élevée de montée (durée de bruit réduite polironnement de I'aéropot

Les problemes en subsonique et en supersonique sont totalement difféseprgmier:
étant plus difficiles, et ils demandent des solutions qui sont sinoradanbires, du moin
treés distinctes. Aussi la géométrie de | élancédorme en plan et profil- est-elle un

compromis entre ces solutio

Une aile volanta M>>1 vole aussi a [4=0,3
. AilesA :

Elles sont définies en forme en plan par leur fleche au B.A. uniguement, an

fait le B.A. avec | perpendiculaire au plan de symé

/i

L b

Figure (111.3) : Uneaile A 60 est une aile dont leechep estégale a 60
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La surface S a pour valeur $h?tg ¢ et par suite I'allongementa pour expressiol
A = 4cotgoe (I1.2)

La corde de référence la plus souvent employée est la corde du profil
La génération de l'aile delta se fait a partir cofil central situé dans le plan de symétrie.
génération peut étr.

- conique, le sommet du cbne est I'extrémité de l'aile, la directrice esfileentral

Par profils transversaux. Les profils transversaux, symétrigaesrapport au plan ¢
symérie, s'appuient sur le profil central. Ces profils peuventlésangiques, lenticulaire

(circulaires, elliptiques ou paraboliques) ou quelcon

Génération par
profils transversaux

Génération conique

Figure (111.4) : Différents formes de générati
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[11.2.4. Ailes dérivées des aile:A :

A partir d'une aile delta, par modification de la forme en plan nous ob :

[11.2.4.1. Ailes A tronquée :

Figure (111.5) : Aile tronquée

Elle est définie pal

-la flecheg

Ve l
-I'effilement e=l—e
0

[11.2.4.2. Aile a doubleA :

—

1

=

Figure (l11.6) : Aile & doubleA
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Elle est définie pal

-les flechesp; eto,

-le rapport%

[1.2.4.3. Aile en fer de lanct:

BA

Figure (111.7) : Aile en fer de lanc

Elle est définie pal
-la fleche au bord d’attaqt

-la fleche au bord de fuitgr négative)

[11.2.5. L’écoulement supersoniqgue appliqué a l'ail :

[11.2.5.1. Remarques préliminaires :

@ chapitre traite I'écoulement supersonique. Le passage en trgueswgian
gu'une transitiol
Les caractéristiques aérodynamiques de l'aile dans ceite jple nhombre de Ma
présentent des variations diffétes suivant les trois domaine-apres :
-écoulement transsoniq
-écoulement supersonique avec B.A. subsor

-écoulement supersonique avec B.A. supersor
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Le troisieme domaine n'a qu'un intérét trés Limité puisquilreeve en dehors ¢
domainede vol, l'aile ayant toujours une fleche correspondant au bord d'attatgee

(cone de Mach tangent au B.,

Dans les deux premiers domaines (transsonique, supersonique a B.A. subskailg
conserve un écoulement du type subsonique- a-dre avec un décollement au B.

et un recollement avec des nappes en cornet issues de

; .
Teonartislionms =n Soenet N | - —

_4.‘_:__@_ .;';C::;:-. :'éE:.‘l-;:;t: ‘L:; - ‘.,‘;5,.-—‘—.-—— -.—.T:_..:j

Figure (11l .8) : Répartition de pression suivant un profil perpendiculaire a la vi

Nous avons tracé sur cetffigure la répartition de pression suivant un pr
perpendiculaire a la vitesse et située a 50 % de la cordealeedi ['aile. Cett

répartition est donnée pour plusieurs incidences pour les nombres de Mach s

M, - (0 incompressible
M, = 1,39 B.A. subsonique
M, = 2,00 B.A. soniqgue
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Quand le B.A. est subsonique, I'évolution des gioes est trés sensiblement la méme
gu'en incompressible. Nous y notons la trace dubtlhon d'apex qui se déplace avec
I'incidence, toutefois, celui-ci est plus prés dd.BAux grandes incidences, une onde de
choc apparait et altere les survitesses dues dilton.

Pour Mo= 2, le bord d'attaque est sonique. Unee aiiétachée, de faible intensité, se
forme devant celui-ci. Avec l'incidence, I'évolutides pressions est nettement différente
et nous ne retrouvons plus l'effet du tourbilloa.distribution des pressions est plate et au-
deld de 6° d'incidence, une brusque recompresgiparait montrant l'existence d'une onde

de choc sur I'extrados.

[11.2.5.2. Caractéristigues aérodynamigques :

Nous donnerons uniquement des rdsuliar les principaux parameétres des

caractéristiques aérodynamiques en fonction du ned Mach Mo :

ac
-pente A= == ,
da
-coefficient de trainée minimale

- N .. Ci
-coefficient de trainée mdwtm?:";1 ,
VA

L ac
-position du foyer—=22 |
aCz

Dans ce domaine de nombre de Mach, nous distirsguois plages :

- 0,7<Mo<1
- 1< M<Ms
- Ms<Mo

Ou Ms est le nombre de Mach Mo pour lequel le mbattaque de l'aile est sonique, avec :

M= — (11.2)

cos @
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Dans ces trois plages, les évolutions de ces pamsnéont nettement différentes
présentent a chaque frontiére une discontinuitélesirpentes comme le montrent
courbes tracées a partir du résultat théoriquesdé|parfait) pour des aileA. Notons,
toutefois, qu'en fluide réel, pour des raisons fmues, il y a continuité sur les grande
globales (G, C)).

Nous y observons sur :

- La courbeCz, (M)  Figure (111.9)

] 2
- pour Mo = 1, la valeur est egale”?

- la variation d&C;, pour Mo < 1 est d'autant plus grande que I'alloreyg est élev
-dans la plage du B.A. subsonique, une évolution pbaque fléch:

-quand le B.A. est supersonique, la courbe est emjgelle que soit la fleche, en théo

(111.3)

m=\MZ -1 (111.4)

A “Z
Y b o .
D.A. Sonigue
| e |
g |
{ A
\ Fra
7.8 . :
\
3
¥
5 | X
7= o0 kx SUET
70° ,,//\ \
2,5 75° H\hﬁ"-ﬁ—-_.
H . ——
0
M
i 2 3 g

Figure (111.9) : La courbeC;, (M)
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La courbe% (M) Figure (111.10)

z

- le coefficient de trainée induite est constant pdar< 1, il dépend de I'allongement (
de la fleche),

- quand le B.A. est supersonique, le coefficientlesnéme quelle que soit la fleche

varie comme% , la résultante aérodynamique étant perpendicudainglan de la voilur

-quand le bord d'attaque est subsonique, il y afi@ de succion di acontournemen
intradosextrados qui réduit la trainée indu

Figure (Ill.10) : La courbe! (M)
Z
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-la trainée est seulement une trainée d'onde,

edscétant faits en fluide parfe

-la trainée rapportée au carré de I'épaisseurvelad dépend que de la flec

-ce rapport présente un minimum dans la plage du BuAsonique, il décroensuite

guand le B.A. est supersoniq
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Figure (111.11) : La courbe 52 (M)
T
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A cette trainée d'onde, il est nécessaire d'ajandituide réel la trainée de frottemen
aussi la trainée due a l'interaction onde de « couchelimite qui en transsonique b
(Mo< 1) provoque une augmentation brutale de -ci a partir du nombre de Mach
divergence.

Les résultats expérimentaux obtenus sur uneA 60° avec deux profils dérents (5 et 7

%) et tracés sur les planches 14 sont conformes aux résultats théoriques.

Figure (111.12) : la courbe%(M)
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Figure (111.14) : la courbelx—F (My)
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Nous observons sur fagure (I11.12) comme sur la figure (l1l.14)ne variation de |

position du foyer en transsonique bas et une sabdn aprés Mo=

Figure (111.15) : la courbe G(Cy)

=r

BL=]

i —

",

|

Mo

Figure (111.16) : courbefE (Mg) pour G=0.10
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[11.3. Le missile :

Le missile est un projectile faisant partie daystéme d'arme a charge militaire
classique ou nucléaire, doté d'un systeme de wigonuhutomatique et guidé sur tout ou

partie de sa trajectoire.

Les missiles sort balistiques ou non su rani queTeajectoire comporte ou non une phase
balistique apres I'extinction des moteurs ou lesit@sai la fagon d'un projectile. Est soumis

aux seules forces de gravitations.
En langage militaire, ces derniers sont repartis@a catégories :

On distingue les missiles tactiques, arme de cortdrag¢stre naval ou aérien. Dont la

portée peut atteindre quelques centaines de kilesiét

Un autre type de missiles dont la portée est caaapntre 1100 et 12000 Km, ce sont les

missiles stratégique ou intercontinental.

Enfin , on distingue un autre type de missiles mawins important que les deux autre cités
précédemment, il s'agit du missile de croisiereagiautopropulsé et autoguidé sur toute
sa trajectoire a trées basse altitude , et capabléransporter une charge nucléaire ou
classique a tres grande distance et avec une graedision , ces missiles peuvent étre
lancés notamment d'un bombardier atndsous-marin ce sont des missiles connus sous le
nom d'ANS (Asti Navire Supersonique ) , ces demiéquipent les forces armées de
nombreux pays occidentaux , et leurs efficacitétéa d&montré sur divers champs de

combat.

Plusieurs axes de recherche sont lancés dans leldméliorer les performances des
missiles Air-Surface déja existant ou alors deeféarconception de nouveaux missiles qui

seront opérationnels au début du siecle prochain.

Pour cela, plusieurs options sont envisageables fpanchir les défenses imaginables a
cette époque, elles vont du missile subsoniqueéeament furtif au missile

supersonique trés manoceuvrant.
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Figure (111.17) : Le missile ai-air AIM-9 Sidewinder, a guidagefrarouge

[11.3.1. Historigue :

Figure (111.18) : Missile V-1 allemand de la Seconde Guerre mon:

Dés le Visiécledes fusées récréatives ou de guerre semblentéagestChine.
A la fin du XVIII®siécleet au début diXIX®siécle des fusées a tétes explosive
incendiaire sont testées dans les armées réguberepéennes. Le modele le plus co

fut sans doute celui des modéles (de Congreve utilisés par les armées anglais
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Le perfectionnement des canons durant la seconde mhu XIX®siécle entrainérent
I'abandon des fusées a téte explosive. Toutefes mbdéles éclairants et/ou incendiaires

semblent avoir été utilisés.

En octobre 1914, durant la Premiére Guerre mondiaenée allemande commence a
développer un biplan armé de torpilles qui seradatepuis un Zeppelin. Les essais en vol
ont lieu en avril 1917, mais cette arme ne serajsuéployée. Durant cette méme guerre,
plusieurs ballons d'observation francais furentttalapar des fusées incendiaires (ce qui
poussa a l'adoption du parachute par les aérgstidesmée francaise utilisa aussi des

fusées a poudre lancées par avion, pour abattriealless d'observation allemand.

Les premiers missiles opérationnels de I'Histoureerit utilisés par le Troisieme Reich
durant la Seconde Guerre mondiale. Leur mise aot peiait commencé en 1932, dans un
laboratoire de Kummersdorf. La premiére victimecde armes fut I'escortelgret de la
Royal Navy. Moins de deux semaines plus tard, g@tesgbre 1943, lorsque ['ltalie fait
volte-face et épouse la cause des Alliés, une boptdrgante radiocommandée Fritz X,
larguée depuis un bombardier, coule le navire deelide 35 000 Roma de la marine

militaire italienne. L'efficacité de ces bombesdgés a été évaluée a 40 %.

Puis vinrent les V1 et V2 allemands mis au point1&44 et utilisés pour bombarder
Londres et Anvers. lls avaient été congus par Weraa Braun. Cet ingénieur se rendra
aux forces américaines avec son équipe. C'estuiuiagres les échecs répétés des fusées
Vanguard de la marine américaine construites sanscencours, allait devenir dans les
années 1960 le pere technique du programme astiguauaméricain (voir Opération
Paperclip). Deux autres missiles furent mis au tppar I'Allemagne pendant la Seconde
Guerre mondiale : le missile antinavire HenschePBi3 A et le missile air-air Kramer X4
tandis que plusieurs autres projets dont quatrenidsile sol-air et un missile antichar

étaient en cours.
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Figure (111.19) : Coupe d'un missile antichar francgENTAC de 1° génération,

entré en service dans les ann1950.

Les alliésétaient trés en retard dans ce domaine, seuEtats-Unisayant mis en servic
une bombe planante autoguidBat) en 1945 qui fut utilisée a quelques reprisesmues

campagnes du Pacifique.

Aprés la guee furent développés les premiers missile-air, solair et sc-sol. On peut

citer quelques dates :

« En 1955entra en service le® missile antichar opérationnel, il s'agit SS.10
francais.

« la premiere victoire aérienne obtenue par un neissitervint lorsqu'urAlM-9
Sidewindertiré par unF-86 Sabre taiwanais abattit un MiG-d& laRépublique
populaire de Chinde 24 septembre 1958;

« I'URSSabattit un avion espion américeU-2 le I mai 1960grace a ses missil:
sol-air SA-2 ;

+ en octobre 196Zclata laCrise des missilesuite au déploiement de missi
nucléaires soviétiquesCuba

« Dans les années 1970, l'incrie francaise a produit le missile an&vire Exocet
qui s'est rendu célébre entre les mains Argentine en coulant des navir
britanniques pendant Guerre des Malouines.

« Durant laguerre Ira-lrak, on assista aux premiers bombardements massi
villes par desmissiles balistique depuis 1945, des Scuydstilisés par les deL

parties en conflit.
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111.3.2. Classification :
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Figure (111.20) : Un missile balistique intercontinen ameéricain Titan Itiré depuis sol

silo
Les missiles peuvent étre catégorisés en fonceomotnbreux critére
En fonction de leur profil de mission (pl-forme de tir et objectif) :

+ missile sol-sol attaque d'une cible fixe ou mobile sur terre #ipd'une plat-
forme de tir terrestre.

« missile sol-air attaque d'une cible aérienne a partir d'une -forme de tir
terrestre.

« missile air-sot attaque d'une cible fixe ou mobile sur terre @ipd'un avior.

« missile air-air. attaque d'un avion g un autre avion (combat aérien).

« missile mer-mer attaque d'un navire par un autre na\
Uniguement en fonction de leur ci :

« missile anti-char destiné a détruire Lchar
- missile antinavire destiné a détruire Lnavire
+ missile anti-aériendestiné a détruire un aéronavion ouhélicopter).

« missile antisatellitet ainsi de suite
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En fonction de leur portée :

« Trés courte portéequelques kilométres maximu
« Courte portée quelques dizaines (kilométres maximum.

« Longue portée : jupi'a une centaine de kilomeét
Dansle cas des missiles nucléa :

« tactique: quelgues centaines de kilome.

« stratégique : lpsieurs milliers de kilométre
En fonction de leur type de \:

+ missile balistique

« missile de croisiere
En fonction de leur systeme de guidage (vc-dessous).

Ces différentes catégorisations se recoupent peantient et rendent une classification
différents missiles relativement compl: : ainsi, par exemple, un missiine-sol peut étre
soit un missile balistiqueoit unmissile de croisiere, et un missile adia n‘est qu'une

version spécialisée duissile ai-sol.

[11.3.3. Guidage :

Figure (111.21) : Un missile de croisiél air-sol américain AGMB6 ALCM
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D'un point de vue technique, il exisfe nombreux systémes de guidage

différents. lls dépendent des caractéristiquesadeillle et du degré de précision que la

mission et la munition rendent nécessaires.

Guidage inertiel : tout d'abord utilisé sur les silés a longue portée (missiles
stratégiques et missiles de croisiere) ; il utilise centrale inertielle associant trois
gyroscopes (un pour chague axe), ce qui leur pedm@baintenir un cap de fagon
prolongée. Cependant, les gyroscopes étant victdhase certaine dérive sur les
longues distances, on tend & leur adjoindre aujouirdn systéme de guidage par
GPS pour recaler leur positionnement. Des bombesnissiles de derniere
génération mis en ceuvre par I'armée américaingiéoment ainsi.

Guidage topographique : certains missiles de én@siomparent en permanence la
topographie du terrain survolé a une carte préatabht établie qu’ils gardent en
mémoire, repérant ainsi toute variation par rapaditinéraire fixé.

Guidage laser : lorsqu’une grande précision edtiseg(missile anti-char ou anti-
bunker), on utilise généralement un guidage ldsecible est « illuminée » par un
laser dont la tache est percue par le systémeodiaidage du missile qui s'aligne
dessus pour assurer l'impact.

Guidage vidéo: une caméra permettant généralemeatvision nocturne est
installée dans le nez du missile et permet de gledmissile a distance.

Guidage infrarouge : essentiellement utilisé par neissiles sol-air et air-air de
courte portée, un autodirecteur infrarouge perneeta caler sur le rayonnement
infrarouge émis par les tuyéres du turboréacteudwuurbomoteur de I'appareil
ennemi. L'avantage de ce genre de systeme est stmnomie et son
fonctionnement passif (il ne produit que peu deaix détectables). La portée du
détecteur d'infrarouges n’excéde toutefois guéeevimgtaine de kilomeétres.
Guidage radio : avec le filoguidage et l'autogueazgrtiel, c'est le systéme le plus
anciennement utilisé. Il a cependant été abandpanédes applications militaires,
sa sensibilité aux contres mesures électroniqueuillage, prise de contrdle) le
rendant peu fiable.
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Guidage optique/astral : certains missiles semistiglie sont dotés d'un télescope
leur permettant de repérer des étoiles servanepkre de navigation. Ce systéeme
n'est utilisable qu'hors atmosphére ou a trés haltitede, faute de quoi il ne serait
possible de tirer les missiles que par des nuits saiages. Nota: ce systeme est
toujours associé a d'autres systemes.

Guidage par variation de pesanteur: certains lassemi-balistiques ont été
équipés de systemes détectant les variations dafees. La crodte terrestre n'étant
pas homogene, la pesanteur varie légérement suigadtoit ou I'on se trouve, et
non uniquement suivant l'altitude. L'étude de cesations est une technique
traditionnelle de I'étude du sous-sol. A partir doment ol il a été possible de
miniaturiser suffisamment un systéme d'évaluatietadpesanteur, il a été possible
de se servir de cette information pour guider urssitd. Une des difficultés
rencontrées a été la constitution de cartes renensa variations. Les éventuelles
cibles rechignant a laisser un ennemi potentieiraacés a de telles informations.
De tels systemes de mesure de pesanteur utillagghlation de la pesanteur entre
2 points superposés, et non le calcul de la pesaatsocié a la connaissance de
l'altitude. Nota: ce systéme est toujours assodi@itres systemes.

Guidage par détection des anomalies magnétiqaesaulse de ces anomalies est, la
aussi, les variations de composition et d'épaisdeula crodte terrestre. Nota: ce
systeme est toujours associé a d'autres systemes.

Filoguidage : certains missiles a courte portéemfoe les missiles anti-char)
utilisent un guidage par fibre optique ou par c&detrique. lls dévident derriere
eux, durant leur vol, un long fil grace auquel upémateur leur expédie des
informations depuis la station de tir, souvent alenles guider. Le poste de tir est
généralement constitué d'un systeme de pointagguepdpéeré par un tireur.
Guidage radar : tout d'abord employé sur les neissibl-air et air-air de moyenne
et longue portée, qui ont généralement recours guidage radar actif (le missile
posséde alors son propre radar) ou bien semi{detifs ce cas, le missile utilise le
radar de l'avion lanceur). Le guidage radar sertif-agst utilisé par I'AH-64
Apache de derniere génération pour guider ses legsantichar, a la place du

filoguidage utilisé jusqu'a présent.
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Certains missiles, souvent antinavires, utilisemtcessivement plusieurs types de guidage:
inertiel juste apres leur lancement, puis radasdoiils ont localisé leur cible. D'autres se

calent sur les ondes électromagnétiques émisdeuparcibles (cas des missiles antiradar).

De nos jours, tous les missiles devant parcourigidades distances (balistique, semi-

balistique, croisiere) associent différentes teghes, complémentaires les unes des autres.
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IV.1. INTRODUCTION :

Historiquement, les problémes de mépami(dynamique) des fluides ont été
résolus en utilisant des méthodes analytiques (ARDalytical Fluid Dynamics) ou des
techniques expérimentales (EFD : Experimental FIDighamics). De nos jours, avec
I'arrivée des calculateurs numériques, une nouvetibnique de résolution des problemes
de I'aérodynamisme est née. Elle s’appelle CFDsetle plus en plus populaire dans tous

les domaines qui font appel a I'aérodynamique.

La compréhension du comportement des fluides estdmuvent un facteur important dans
le développement du produit et du proces. Graeecapacité de calcul disponible toujours
plus grande, I'analyse des écoulements a de plygusntendance a quitter le laboratoire
pour entrer dans le monde de la simulation numériqes interfaces conviviales et
intuitives ainsi que son intégration dans le preassde développement élargissent
continuellement la palette d’utilisateurs de calftuide. Le role central pour ce type de
calcul est détenu comme auparavant par lingéniealcul spécialiste en CFD
(Computational Fluid Dynamics), mais les environeeats de nouvelle génération comme
ICEM CFD et FLUENT donnent un accés a certainedi@imns aux ingénieurs de
mécanique des fluides avec l'importance croissatée calculs couplés comme par
exemple l'interaction fluide/structure.

Les applications du code de calcul FLUENT interaient sous différentes formes dans de
nombreux domaines : depuis la climatisation de dsapitiments jusqu’a la simulation
d'essais en soufflerie pour I'industrie automolele passant par I'optimisation de turbines,

de pompes et par les calculs d’écoulements damohagines micro et nano-scopiques.

Dans ce chapitre on va traiter les différents sutiimériques utilisés pour décrire les

différents phénomeénes régissant I'écoulement sapirse.
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IV.2. Présentation de SOLIDWORKS :

Créé en 1993 par I'éditeur amériéguianyme, SOLIDWORKS a été acheté le 24
juin 1997 par la société Dassault Systéemes. Pamplus grandes entreprises utilisant
SOLIDWORKS, on peut citer Michelin, Patek Philipgdega Bloks, Axiome, ME2C,
SACMO, le Boulch Robert Renaud.

SOLIDWORKS est un modeleur 3D utilisant la conceptparamétrique. Il génére 3 types
de fichiers relatifs a trois concepts de basepidae, I'assemblage et la mise en plan. Ces
fichiers sont en relation. Toute modification a lque niveau que ce soit est répercutée

vers tous les fichiers concernés.

Un dossier complet contenant I'ensemble des relatiin méme systéme constitue une
magquette numérique. De nombreux logiciels viengentpléter I'éditeur SOLIDWORKS.

Des utilitaires orientés métiers (tblerie, bois, BT), mais aussi des applications de
simulation mécanique ou d'image de synthése ttamtila partir des éléments de la

maguette virtuelle.

- Les pieces :La piéce est l'objet 3D monobloc. La modélisatidnnd telle entité
dépendra de la culture de [utilisateur. Comme denbreux logiciels conviviaux,
SOLIDWORKS permet d'aboutir a un méme résultat epgapar des voies souvent
différentes. C'est lors de la retouche de cesdistou de leur exploitation qu'on appréciera

la bonne méthode.

Une piéce est la réunion d'un ensemble de fonctimismiques avec des relations
d'antériorité, des géométriques, des relationséeowles (ajout retrait)... Cette organisation
est rappelée sur l'arbre de construction. Chagune kst associée a une fonction qu'on peut

renommer a sa guise.
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Figure (IV.1) : Interface de SOLIDWORKS.

Parmi ledonctions génératrices on trou

- I'extrusion : déplacement d'une section droite dans une direg@pendiculaire a |
section. La section est définie dans une esquigseapparait alors dans l'arbre de créa
comme élément générateur de la forn). Cette esquisse contient I'ensemble
spécifications géométriques (cotation) nécessairts compléte définition de la sectic
Cet ensemble de cotes auquel il faut ajouter lalésy longueur d'extrusion constit
I'ensemble des parametres de Inction; il est possible de les modifier une foi¢daction
validée.

- la révolution : déplacement d'une section droite autour d'un axextrusion suivant u

cercle ou un arc de cercle.
- le balayage :déplacement d'une section droite le long d'unesligurelconque
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Lorsque la génératrice de balayage est gauchguiése est en 3 dimensions. D'autres

fonctions, plutdt orientées métier intégrent detioms qu'il serait fastidieux de modéliser :

- congeés et chanfreins,

- nervures,

- dépouilles,

- coque (permettant d'évider un objet en lui canféune épaisseur constante),
- trous normalisés (percages, mortaises...),

- plis de tole...

Des fonctions d'ordre logiciel comme la répétitioréaire, circulaire, curviligne ou par
symeétrie...

Les derniéres versions autorisent la réalisatiopiélees momentanément disjointes, ce qui
permet de concevoir un objet fonctionnellementste@&dire en définissant d'abord les
éléments fonctionnels, puis en joignant les difiége parties par de la matiere (nervures,

carter...).

L'édition de familles de piéces est possible en@ast a SolidWorks, le tableur
Microsoft Excel: Un tableau devient ainsi éditees aéférences (lignes) donnant la valeur

des parametres variables des fonctions (colonnes) :

- valeur de certaines cotes.

- valeur de certaines propriétés (nombre d'occaee.

- état de suppression d'une fonction.

Ainsi, il est possible d'obtenir & partir d'un sdighier de type piece, I'ensemble des
modeles de vis d'assemblage (toutes forme de téwdinensions), ou encore toutes les
combinaisons de briques LEGO (1x1, 1x2 etc.).

Avec tous ces outils, la méthode de conceptioned'piéce tres proche du métier du

concepteur qui ne soucis plus de savoir ou plasetriits du dessin mais les formes de la

piéce.
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Les possibilités d'éditions sont complétées par ansemble d'outils de mesures
géomeétriques. Ainsi il est possible de connaitrevdume de la piéce, son poids, la

position de centre de masse, sa matrice d'inéatsyrface...

- _Les assemblagesles assemblages sont obtenus par la juxtaposiégnétes. La mise

en position de piéces est définie par un ensembleodtraintes d'assemblage associant,

deux entités respectives par une relation géonugtifcoincidence, tangence, coaxialité...).

Dans une certaine mesure, ces associations deanes s'apparentent aux liaisons
meécaniques entre les piéces. Le mécanisme mahggssede encore des mobilités, peut
étre manipulé virtuellement. On peut alors aisénpeatéder a des réglages a l'aide des
différents outils disponibles (déplacement comptssasétection de collision, mesure des

jeux, etc.)

Comme pour les piéces, la gestion de lI'ensemblpatde par un arbre de création qui
donne accés a l'arbre de création de chaque piéxst.d'ailleurs possible d'assembler des
assemblages, donc de former des sous-groupes cs pigette opération étant préalable

ou en cours d'édition.

L'intérét de cet outil, c'est qu'il rend possildecréation d'une piece dans l'assemblage,
c’est gu'il propose la méme méthode au conceptaeircglle qu'il appliquait sur la table a
dessin : tout concevoir en méme temps. En effearésur les petits ensembles simples (ou
déja définis), il n'est pas raisonnable de congeslmque piéce dans son coin pour corriger
ensuite, lors de lI'assemblage, les problemes ésrdiinterférence, ou de coincidence. La
conception intégrée lie automatiquement les géoesétles pieces entre elles, si bien
gu'une modification sur une, est automatiquemegren@itée sur les autres. Alors I'édition

de piéce est la conséquence de I'édition de I'drlsem

- Les mises en plan Dessin de définition établi avec SOLIDWORKS

Les mises en plan concernent & la fois les pigessin de définition) ou les assemblages
(dessin d'ensemble). Pour aboutir & un plan fumel'piece on peut estimer mettre 2 fois

moins de temps qu'avec un outil DAO (temps de qotime et exécution du dessin).
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En effet, en DAO, chaque trait est indépendant'est au dessinateur de savoir quelles
entités graphiques sont concernées par une mdafica
Le logiciel 3D ne fait qu'une projection de l'objées modifications éventuelles sont

opérées sur I'objet représenté, et ne concernsrdigctement le plan.

La projection sur plan du modéle ne pose aucunlgmda Aujourd'hui il est trés facile
d'obtenir un plan, forcément juste (avec un logideDAO il est possible d'éditer un plan
faux!). Les vues en coupes, les vues partiellesspeetives, sont exécutées d'un simple

clic.

Les seuls problémes encore rencontrés concernemepl@sentation des filetages et
taraudages dans les assemblages.
De plus, chaque vue peut étre exécutée avec utidgabdifférent, filaire, conventionnel

ou ombré rendant encore plus accessible la ledei@ans aux non initiés.

- Cotation : La cotation regroupe I'ensemble des spécificatigimnétriques définissant la
piece. Bien sir, les paramétres déclarés des ssguen font partie. lls peuvent étre
automatiquement intégrés, de maniére équilibrée, mise en plan. A ce niveau il est
encore possible de modifier la piece en hangeamtlleur des cotes. L'indépendance de
ces parametres, se rapproche du principe dit dismtiance (cotation GPS). Cependant, la
mise en forme définitive de la cotation demandeoemcin peu de travail (avec un éditeur

DAO ou sur le calque aussi!).

- Fond de plan :SOLIDWORKS par défaut propose ses propres fonddate Mais il est

possible de les faire soi-méme ; Il existe dewesyge fond de plan :

- Le fond de plan statique, ou il faut remplir aiain chacun des champs.

- Le fond de plan dynamique, ou il se remplit awtiquement suivant les paramétres mis
dans l'assemblage ou dans la piece. Des modelégpsuposés (équivalent du .dot de
WORD).
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- _Nomenclature : Le fichier assemblage contient chacune des piécésc@mposent

l'assemblage, on peut donc sortir de fagon autgumatia nomenclature appartenant a la
maquette 3D.

- Les extensions des fichiersl:a simple ouverture d'un fichier dans une versilbé@rieure

le rend inutilisable pour toutes versions antéasulu leur tres faible interopérabilité et le
fait que leur contenu soit sauvé sans que l'omsatiia commande de sauvegarde, ces
fichiers SOLIDWORKS ne doivent pas étre considérésime des sauvegardes a long
terme d'un contenu, mais comme une simple extergg#ola mémoire physique ayant la

propriété de rémanence.

Chaque type de fichier possede une extension gestypropre. On retrouve :
.sldprt, pour les fichiers piéce.

.sldasm pour les fichiers assemblage.

.slddrw, pour les fichiers plans.

.slddrt, pour les fichiers de fond de plan.

C certains formats proposés par le logiciel perem¢tt'envisager une sauvegarde a long

terme.

IV.3. Présentation d'lCEM CFD :

Le logiciel ICEM CFD est un maille@D/3D; préprocesseur qui permet de
mailler des domaines de géométrie d’'un probléme G#D (Computational Fluid
Dynamics). Il génére des fichiers *.msh pour Flu&htent est un logiciel qui résout par la
méthode des volumes finis des problémes de méaardgs fluides et de transferts

thermiques.

ICEM CFD regroupe trois fonctions : définition degéométrie du probleme (construction
si la géométrie est simple ou bien import de lang&oie CAO), le maillage et sa
vérification, la définition des frontieres (Types donditions aux limites) et définitions des

domaines de calculs.

84



Chapitre IV éfinition des outils

Avant de lancer une simulation sur un logiciel deDCil convient de régler les différents
parametres la régissant.

Les principaux éléments influencant le résultahe'simulation sont les suivants :

- Le maillage

- La géométrie du domaine de calcul

- Les propriétés du fluide (gaz parfait, viscositg, .

- Le modele de turbulence

- Le schéma numérique utilise

- Les conditions aux limites
Le choix de ces différents paramétres sera motiegmiqué dans les différentes situations
étudiées dans ce projet. Il convient cependantédeiltr au préalable certains éléments

récurrents.

IV.3.1. Construction De La Géométrie :

ICEM CFD 4.2 permet d'établir la gé&tnie du systeme étudié. La géométrie est
construite a partir de points, de courbes, de sesfat de volumes.
L a finalité de la construction de la géométrie @stdéfinir les domaines de calcul qui

seront des faces dans un probleme 2D et des voldamssun probleme 3D.

IV.3.2. Import De La Géométrie Et Nettoyage:

Souvent la géométrie est congue par ldgkiels de la CAO (SolidWorks,
CATIA...). Dans le cas des turbomachines, elle pénat &issi congue par des logiciels de
dimensionnement (probléme inverse) comme Blade@tiurbo Gen. Dans ce cas, on a
recours a I'importation de la géométrie. Il estsmiié d'importer des fichiers sous format

TETIN (*.tin). Souvent il est indispensable de ogér la géométrie.
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Figure (IV.2) : importation de la géométrie

I\VV.3.3. Maillage :

La génération du maillage (2D ou 3D) est une phese importante dans ul
analyse CFD, vu l'influence de ses parametresassolution calculé

La technique de génération de maillage peut és@mée sous la forme suivar

- La géométrie doit étre préparée au préalable, veéfinition de tous les composants
la géométrie, moyeu, volute, stator, rotor ...etoussforme de données numérigt
fichier CAD préétabliou plutdt sous forme de fichier maillage qu’on peuoporter sou:
ICEM CFD.

- La géométrie qui représente les différents domafhedes est décomposée en s
domaines « maillables ».

- Maillages des sous domaines flui

La réduction du tempsécessaire a la génération du maillage est unrerdé bonni

maitrise de l'utilisation des outils CF
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Figure (1V.3) : Exemples de mailles utilisées en Volumes F

- Choix Du Type De Maillage :

. Maillagestructuré (quadra/he> :

llest beaucoup plus facile de le générer en utilisaatgéomeétrie & multi bloc,
présente leavantages suivant

- Economique en nombre d’éléments, présente un nomigméeur de maille par rappor
un maillage non structuré équivale

- Réduit les risques d’erreurs numériques car I'écoulemendlagié avec le maillac

Ses inconvénients :
- Difficile a le générer dans le cas d’'une géométoimplex:

- Difficile d’obtenir une bonne qualité de maillageun certaines géométries comple
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Figure (IV.4) : Maillage structuré et non structuré

. Maillage non structuré :

Les éléments de ce type de maillage sont généligagement sans aucu
contrainte quant a leur disposition. Ses avantz
- Peut étre généré sur ugéométrie complexe tout en gardant une bonne Qudét

éléments.

- Les algorithmes de génération de ce type de mailfgtétra) sont tres automatis

Ses inconvénients :

- Trés gourmand en nombre de mailles comparativementaillage structu

- Engendre des erreurs numériques (fausse diffusjpnpeuvent étre plus importante

I'on compare avec le maillage structi

. Maillage hybride :

Maillage généré par un mélange d’éléments de difitdrtypes, triangulaires
quadrilatéaux en 2D, tétraédriques, prismatiques, ou pyramiéa 3D

Ses avantages :

- Combine entre les avantages du maillage structiceux du maillage non structL
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-Technigues Générales De Génération Du Maillage :

Pratiguement, il n'existe pas de réptécise pour la création d'un maillage
valable, cependant il existe différentes approchess permettent d’obtenir une grille
acceptable.

Nous pouvons résumer ces regles ainsi :

- Maintenir une bonne Qualité des éléments.

- Assurer une bonne Résolution dans les régiongt gfadient.

- Assurer un bon Lissage dans les zones de tramstitre les parties a maillage fin et les
parties & maillage grossier.

- Minimiser le nombre Total des éléments (tempsaleul raisonnable)

- Qualité D’'un Maillage :

La génération d’'une trés bonne géalé maillage est essentielle pour I'obtention

d’un résultat de calcul précis, robuste et signifia

Une bonne qualité de maillage repose sur les élénseivants :

- Minimisation des éléments présentant des distnss{skewness en anglais)

- Une bonne résolution dans les régions présentafart gradient (couches limites, ondes

de choc ...etc.)

Enfin, la qualité de maillage a un sérieux impagt Is. convergence, la précision de la

solution et surtout sur le temps de calcul.

- Nombre total d’éléments :

Un nombre important d’éléments dellage permet sans doute d’améliorer la
précision des calculs, mais pénalise les ressoumé@snatiques en terme de mémoire et
alourdit le systeme. Par voix de conséquence, ampoamis entre précision et temps de

calcul s'impose.
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Des technigues existent pour économiser un cemtaimbre d’éléments

- Utilisation des maillages non uniformes, en cotreat la bonne qualité du mailla
uniguement dans les zones ou c’est néces

- Utilisation de la fonction adaptation de maillggmur raffiner uniquement sur des zo
bien précises.

- Utilisation des éléments de maillage hexaédrigaes les zones adéque

- Indépendance De La Solubn Du Maillage :

Dans une modélisation CFD, la solution doit ét@épendante de la densité

maillage pour étre sdr du réalisme de la solutio& dpnne le solveur apres converge

;
=
=
e
]
=
ﬁ

W
X

=
[

Figure (IV.5) : indépendance de la solution du maillage

Le raffinement du maillage peut se faire aussi gelusnt et ce en utilisant la fonctior
ADAPT », cette fonction adapte la grille de mai#ag I'’écoulement en intervene
particulierement sur :

- Les zones a fort gradient

- Les zones définissales frontieres des volumes flui

- A l'intérieur de certaines zon
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Le but du raffinement du maillage sous un code Imail(ICEM CFD), et de I'adaptation
de la grille & la solution sous le solveur (Flugagt d’obtenir une solution indépendante de
la résolution et de la qualité du maillage, celeieet & dire que les parametres de la

solution deviennent insensibles au bout d’'un cemaimbre d’éléments.

IV.3.4. Conditions Aux Limites Et Définition De Donaines :

Le mailleur ICEM CFD peut générer deaillages que beaucoup de solveurs
peuvent utiliser, ainsi nous devons spécifier tgdiel solveur avec lequel on veut traiter le
fichier maillage. Comme conditions aux limites, paut imposer un débit massique a
I'entrée de la machine, en utilisant la conditioadd flow Inlet ou une Velocity inlet. La
pression a la sortie en utilisant la condition Bues Outlet.

Ensuite, on procéde a la définition des domainesattail.

Plusieurs types de condition aux limites existe dans Fluent :

. Conditions de parois :

- Euler:
Pour des écoulements non visqueux, on impose ¢edame paroi solide :
v.n =0
- Navier Stockes :
Dans le cadre d'un écoulement visqueux, on a arta p
u=v=w=0
. Symétrie :
Afin de faciliter I'étude d’'un phénomeéne et depas avoir des cellules de calcul qui ne

servent a rien, on utilise souvent les conditiomsymeétrie.

- Axe de symétrie

Les écoulements axisymétrigues. Ce sont des éceantsnmprésentant une symétrie
circulaire par rapport a un axe de symétrie. Cesléments, a I'origine tridimensionnelles,
deviennent ainsi bidimensionnelles et donc d'éplde aisée. Dans ce cas, on résout des
équations de Navier Stokes sous une autre fornzefodlme axisymétriqgue. Ce n'est ainsi

pas vraiment une condition aux limites.
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- Plan de symétrie

Cette condition a été utilisgmur des calculs en 3D. Formellement, cette cam aux
limites impose sur le plan de symé a toute grandeur scalaire U :

gradU.n" =0

Avecn’ la normale au plan de symét

IV.4. Le Solveur Fluent:

Fluent est un solveur qui utilise des maillages-structurés 2D ou 3D (avec
méthode des volumes finis). Ces maillages sontit des maillages triangulaire
(tétraédriques eBD), soit des maillages structurés interprétés amdt nor-structurés
comme des rectangles (hexaédres), pour une sionldé tous les écoulements fluid
compressibles ou incompressibles, impliqguant deénpmenes physiques complexes
que la turblence, le transfert thermique, les réactions chimdy les écoulemer
multiphasiques... et ce sur les géométries compléndastrielles. Ce produit incli
également un véritable environnement CAO et un lewil paramétrique de dernié
génération, permetht de mettre en place rapidement les modeles mymedr ou de

s’intégrer aux outils de conception déja exist:

IV.4.1. Définition du Probleme :

Pour bien comprendre le fonctionnement de ce solweullustre ce problen :

Mi=2 ; e

Figure (IV.6) : GEométrie a étudié
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Considérons un coin de 15 ° avec un angle d'atagll Les conditions d’écoulement
entrant sont: M1 = 3, P1 = 1 atm, T1 = 300 K .Oiliset FLUENT pour obtenir le champ
d’écoulement a travers le coin. Comparer le coefficde pression sur la surface du coin

avec les résultats d'analyse d'un choc oblique.

IV.4. 2. Etapes de I'étude :

Apres construction de géométrie parldgiciel SOLIDWORKS, ensuite la
génération du maillage avec ICEM-CFD, on effeces dtapes suivantes pour trouver la

résolution numérigue du probleme :

1. Créé le Probléme dans FLUENT.
2. Résoudre.

3. Analyser les résultats.

4

. Vérifier les Résultats.

Etape 1 : Créé le Probleme dans FLUENT.

Lancement de FLUENT

Start > Programs > Fluent Inc > FLUENT 6.3.26
Sélectionner "2ddp " de la liste des options iguelz sur "RUN".

Le "2ddp" option est utilisée pour sélectionner teux dimensions (2D), en double
précision (DP) solver. Dans le solveur double @iéai, chague nombre a virgule flottante
est représenté par 64 bits contrairement au sobimple précision qui utilise 32 bits. Les
bits supplémentaires augmentent non seulementdeismn, mais aussi I'éventail des
grandeurs qui peuvent étre représentés. L'incoeménde I'utilisation de la double

précision est qu'il nécessite plus de mémoire.
Importer le fichier.
Main Menu > File > Read > Case...

Accédez a votre répertoire de travail et séleceanie fichier "wedge.msh". Cliquez sur
OK.
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Vérifiez que les informations affichées sont confes a nos attentes.
Analyse du maillage.

Tout d'abord, nous vérifions le maillage afin @essurer qu'il n'y a pas d'erreurs.

Main Menu > Grid > Check

Toute erreur dans le maillage serait signalée tnoment. Vérifiez la sortie et assurez-

vous qu'il n'y a pas d'erreurs signalées.

Grid > Info > Size

Combien de cellules et de nceuds le maillage peitav
Display > Grid

Vous pouvez regarder des parties spécifiques dliagmien choisissant les éléments que
vous souhaitez consulter sous les surfaces (cligueZselect" pour sélectionner et cliquez
a nouveau pour désélectionner une limite spécifiqQiquez sur "Display again" lorsque

vous avez sélectionné vos limites.
Définir des propriétés
Define > Models > Solver...

Nous voyons que FLUENT offre deux méthodes ("salg8upour résoudre les équations
régissant. "Pressure-Based" et "Density-Based". r Poamprendre la différence

fondamentale entre ces deux solveurs, tournons-datagocumentation.
Main Menu > Help > utilisé le guide contenant ...

Aller au chapitre 25 du Guide de l'utilisateurtrdite les deux solveurs "Pressure-Based" -

"Density-Based". L'article 25.1 introduit les despdveurs:

Historiquement parlant, l'approche basée sur lasgmwa a été développé pour les
écoulements incompressibles a basses vitesse,qalerapproche fondée sur la densité a

été utilisé principalement pour les grandes vitesdes écoulements compressibles.
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Toutefois, récemment, les deux méthodes ont étédées et reformulé de maniere a
résoudre et d'exploiter un large éventail de camuit d'écoulement au-dela de leur

intention traditionnelles ou originales.

Dans les deux méthodes le champ de vitesse eshwlitepartir des équations de
mouvement. Dans I'approche fondée sur la den'sitpydtion de continuité est utilisée pour
obtenir le champ de densité alors que le champrdssipn est déterminé a partir de

I'équation d'état.

"D'autre part, dans l'approche basée sur la predsichamp de pression est obtenue par la
correction des équations de pression, ces dera@@rs obtenus par la manipulation de

I’équations de continuité et I'équation de moment.
Alors, quel solveur utilisons-nous pour notre péshé de coin?
Tournez-vous vers la section 25.7.1 du chapitre 25:

Le solveur "pressure-based" a été utilisée tratigtiement pour I'incompressible et
légérement pour I'écoulement compressible. L'agpedondée sur la densité, d'autre part,
a été initialement congu pour la grande vitesseédesllements compressibles. Les deux
approches sont désormais applicables a une vastemgade flux (a partir de
'incompressible jusqu’au fort compressible), mais origines de la formulation fondé sur
la densité peut lui donner une précision (résatutie choc par exemple) avantage sur le

solveur de pression basé a grande vitesse deséuentis compressibles.

Puisque nous nous attendons a un choc obliquenodte probléme et le solveur fondé sur

la densité est de nature a résoudre mieux le cabaly choisissons ce solveur.

Dans le menu "Solver", sélectionnez "Density Based
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§Solver V’:‘:
Solver Formulation

T Pressure Based ® imp

@ Densihy Basad " BExmlicil

Velocity Formuiation
® Absolute
=

Gradient Ontion

Figure (IV.7) : le solveur

Cliquer sur OK.

Define > Models > Viscous

Sélectionnez "Inviscid{non visqueu» dans le modele.

ECpsnun
k-omega
Hevnolds Stress [b ean]

CHURT RN Y e

GKI Cancell Help I

Figure (1V.8) : le modele de viscosité

Cliquez sur OK. Cela signifie que le solveur négligus les termes visqueux dans
équations gouvernant.

Define > Models > Energy

96



Chapitre IV Définition des outils

Dans un écoulement compressible, I'équation dertym est couplée a la continuité e
dynamique des équationdous devons donc résoudre I'équation de I'énergig potre
probléme.

Pour activer I'équation de I'énergie, cochez lae casc6té de I'éqtion de I'énergie €
cliquez sur OK.

Define > Materials

Assurezvous que l'air est sélectionné daFluid Material$. Fixer la densité au gaz idé
et assurexous que le Cp est constante est égale a 1006 K§-K. Assurezvous aussi du
poids moléculae, il doit étre constante est égale a 28.966 kg.mol. En sélectionnat
l'option "ideal-ga cela signifie que FLUENT utilisera I'équation ¢bE des gaz parfai
donc de relier la densité a la pression statique tetmpératur

ChangeiCreate ‘ Delete ‘ Close ‘ Help ‘

Figure (1V.9) : le choix du matériel
Cliquer sur «Change/Create»
Define > Operating Conditions

Pour comprendre la signification de la pressioraetionnement, lisez la section 8.1.

dans le guide de I'utilisateur. Nous voyons quer pouws les écoulements, FLUENT utili
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la pression manométrique interne afin de minimissrerreurs d'arrondi.haque fois qu
la pression absolue est nécessaire, comme dans ded gaz parfaits, il est généré

ajoutant la pression de fonctionnement a la pragsi@nométriqu

Pression absolue = pression de fonctionnementssioe manométrigt

Des erreurs dfeondi se produisent lorsque des changements dssipreAp dans
I'écoulement sont beaucoup plus petites que lesuvalde la pression p. On obtient a
de petites différences d'un grand nombre. Pourenétroulement supersonique, n
obtiendrons uneariation significative de la pression absolue d#esque les changemet

de pressiop sont comparablea des niveaux de pression p.

Ainsi, nous pouvons travailler en termes de pressibsolue, sans étre harcelé par
erreurs d'arrondi. Pour avoin bon travail dans FLUENT en termes de pressicolab,

régler la pression de fonctionnement

£55Uie ipasiail

Figure (IV.10) : les conditions d’opération

Ainsi, dans notre cas, il n'ya aucune différendeedle manometre et la pression absc

Cliquez sur OK.

Define > Boundary Conditions

Entrer dans la fenétrg@tessur-far-field"
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Puis cliquez sur Définir .... Régler la pressionjalege de 101325. Réglez le nombre

Mach a 3Sous le sens de la composante x, attribuer a uaende 1

Ensuite, cliquez sulonglet thermique. Changer la température a 300bus sommes a

température ambiante.

g8

JEl |

il

4

|

Figure (IV.11) : le choix de pression au champ lointain

Cliquez sur OK.

Etape 2 Résolution :

Solve > Control > Solution

Nous allons utiliser un schéma de discrétisation sdicond ordre.En vertu de
discrétisation, on se fixe alors ¢<Second ordreSous Parameétres du solveur, définisse
nombre de Courant a 0,1.
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il
:

Equations =] =| Discretization

[Fow———————————— |-

¥ Sacand Ordar Himadnd
i j1f T | eLORG WTGET Upwind

A

5

S PEa—

Courant Number g 1
i

:

==

il
|

1 ] ]
OK | Defauiti Canceil Heip |

Figure (1V.12) : le control de la solution

Cliquez sur OK.

Solve > Initialize > Initialize...

C'est la que nous avons mis les valeurs initiadeka dolution itérativeNous allons utilise
les valeurs du champ lointain (M = 3, p = 1 atnk B0OO K). Sélectionne"Farfield" en
"Compute From! Il remplit les valeurs de la limite du champ kaiim dans les cas:

correspondantes.

I = AL
] ¥ || * Reiative io Ceii Zone
7 Aboalicba
T Absclute

Initial Values

|
Gauge Pressure [pascal) |1 01325 -

X Velocity (mis) |1 041.263
¥ Velocity (mis) ‘e

Temperature (k) |3gg

=]

Init | Reset| Apply| CIoseI Help|

Figure (1V.13) : l'initialisation de la solution

Cliquez sur "Init".Maintenant, pour chaque cellule du maillage, M p 3,1 atm, T = 30!

K. Ces valeurs serobien sdr mises a jol
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FLUENT fait état d'un résiduelle pour chaque résotud’'une équation. Le résidu est L
mesure de la fagon dont la solution actuelle satit forme discréte de chaque équa
régissant. Nous allons parcourir la solution jua ce que le résidu pour chaque éque
soit inférieur a 1E-6. .

Solve > Monitors > Residual.

A|
I

.
i
i
et
i
[+]
ped
U

Normaiization

[ Normaiizeiv Scale wes.. | Curves
1

Figure (IV.14) : moniteur du résiduel

Aussi, sous Options, sélectionr'Plot". Cela intrigue les résidus dans la fenétre grapt
comme ils sont calculésious donnant une impression visuelle sur la corererg du
schéma.

Cliquez sur OK.

Main Menu > File > Write > Case...

Cela permettra la sauvegarde de vos paramétre&NLLet le maillage dans un fichie

«cas». Tapez "wedge.cg®ur le cas du fichieCliquez sur OK.

Solve > lterate

Définir le nombre d'itérations a 10(Cliquez itération.
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Les résidus pour chaque itération sont imprimésiajue des tracés dans la fenétre
graphiqgue comme ils sont calculés. Les résidussapf®0 itérations ne sont pas en
dessous du critére de convergence de le-6 spéudidt. Alors exécuter la solution pour
plus que 1000 itérations. La solution convergesdas environ de 1510 itérations ; les

résidus pour toutes les équations qui régissentis@mieurs a 1e-6 sur ce point.
Enregistrer la solution dans un fichier de données:
Main Menu > File > Write > Data...

Entrez "wedge.dat" pour les données du fichietigtez sur OK. Vérifiez que le fichier a
été créé dans votre répertoire de travail. Vouss@puécupeérer la solution actuelle de ce

fichier de données a tout moment.

Etape 3 : Analyser les résultats.

Plot Velocity Vectors

Tracer les vecteurs de vitesse obtenue avec [A@DBELUENT.
Display > Vectors

Sous couleur, sélectionnez nombre de Mach a &eplle vitesse Magnitude puisque le
premier est d'un intérét accru pour I'écoulememhgessible. Les couleurs des vecteurs
de vitesse indiquent le nombre de Mach. Utilisezdaramétres par défaut en cliquant sur
Afficher.

Ceci dessine une fleche au centre de chaque cellaldirection de la fleche indique la
direction de la vitesse et I'ampleur est proportedle a I'ampleur de vitesse. La couleur
indique la valeur numeérique correspondante du nerdbrMach. Les fleches indiquent un
peu plus clairement si l'on réduit leur longueuha@ger I'échelle a 0,2. Cliquez sur
Afficher.
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Gpiions Veciors oi
IVelocity

|4

Caioi by

iVelntity...

4

sifls

{Mach Number

L
Lol

ﬁiﬁiiiy'i Cﬁﬁif)iﬁéi iose | reip h

Figure (1V.15) : dessin de fleche

Figure (IV.16) : Représentation du nombre de Mach

On peut voir le flux tournant grace a une onde ligcablique comme prévDerriere le
choc, I'écoulement est paralléle a la cale et tabte de Mach est de 2,2. Sauvegarde

chiffre dans un fichier:
Main Menu > File > Hardcopy

Sélectionnez "JPEGEnNsuite" color". Orientation paysage Décoch&nregistrez le
fichier sous "wedge_vv.jpgians votre répertoire de travail. Cochez cette &ven

ouvrant ce fichier dans une visionneuse d'im:

Plot du contour du nombre de Mach:
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Display > Contours

En vertu du Contours, choisissez la vitesse... iNombre de MachSélectionnez

l'option"Filled" . Augmenter le nombre de niveaux de contour trace fiaés a 10(

i
i

Figure (IV.17) : Sélection du contour

Cliquer sur "Display".

Figure (1V.18) : Représentatiodu contour du nombre de Me
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Nous voyons que le nombre de Mach derriere I'omdehdc est uniforme et égale a :

Comparez cela a la suite d'analyse correspon:

Plot du contour du coefficient de pressio :

Report > Reference Values

X
T

)
L]
3
3
=
[yl
T
"y
L]
3
1 0 000 0

L,
e
v

L

i
Reference ¥aiues

Figure (IV.19) : Les valeurs de références

Les valeurs de référencedassus de la densité, la vitesse et la pressiontsatilisés pou

calculer le coefficient de pression de la pres<Cliquez sur OK.

Display > Contours...

Choisir pression, puis pression staticEnsuite, sélectionnez Coeffient press
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Figure (IV.20) : Les valeurs de références

Le coefficient de pression aprés lI'onde de cho0,293, trés proche de la valeur théorique

de 0,289. La pression augmente apres I'onde de choc

Etape 7 : Vérification des résultats :

Comparaison des résultats par rapport a la taille d maillage :

Maintenant que nous avons obserwédaltat que nous sommes censés obtenir,
nous pouvons continuer a comparer les résultats ame densité de maillage différent.

Construire un maillage dans ICEM, puis obtenirdugon en utilisant Fluent.

Figure (IV.21) : Contours du coefficient de pression pour un ragélgrossier.
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Figure (1V.23) : Contours du coefficient de pression pour un lagé fin.
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De la comparaison du de densité du coefficienpréssion pour les différents maillages,
nous voyons que les valeurs de coefficient de messont toujours les mémes.

Cependant, I'onde de choc maigrir en fur et & neegue le maillage est raffiner. Ces
résultats suggérent que la solution est plus geédans le cas ou le maillage est plus

raffiner.

. Comparaison des solutions en utilisant la méthod#gu Premier Ordre et du second

ordre :

Figure (IV.24) : Contours du coefficient de pression pour la méthdeldiscrétisation du

premier ordre.
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Figure (IV.25) : Contours du coefficient de pression pour la méthdeldiscrétisation du

second ordre.

IV.4. 2. Conclusion :

Par comparaison, les deux méthodeseatd une valeur légerement différente de
coefficient de pression. L'onde de choc obliquepss mince dans le cas de la méthode
du second ordre. Ces résultats suggérent que laodeétdu second ordre fournis une

simulation plus précise des écoulements supersesigutour d’un coin.

En général, la deuxieme méthode de discrétisdtamira une solution plus
exacte, mais il est plus difficile d'obtenir de¢utons de convergence si la géométrie est
complexe. C'est donc c’est plus pratiqgue de consergpar une solution de premier ordre,
puis continuer de résoudre le probléme en utilifaméthode de discrétisation du second
ordre.
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V.1. INTRODUCTION :

L'objectif de ce travail est de faiome validation des résultats trouvés par le
solveur Fluent, par la comparaison entre ces wdsulavec ceux de la théorie
unidimensionnelle des ondes de choc et de détentensprofil losangique. Sachant que

notre écoulement est non visqueux, compressible, 2D
Notre étude s’est faite en quatre étapes :

1- Construction de la géométrie dans SOLIDWORKS.
2- Génération du maillage par le logiciel ICEM-CFD.
3- résolution du probleme par le solveur FLUENT.

4- Comparaison entre les résultats calculés etkdtats théoriques.

V.2. Construction de la géométrie dans SOLIDWORKS :

Le profil étudié est en forme de losange de dinmrsssuivantes :
- Profil symétrique de cotés identiques de longliear50 mm.
- La corde du profil est de 100 mm.

- L'angle a est I'angle que fait chaque cotés avec I'horizientdans notre cas on vatie
entre 2° et 32°.

Dans le module piéce on clique sur nouveau et ibesuétapes suivantes :

Dans l'arbre de création, sélectionnez plan de fags on clique sur esquisse

On construit le profil & partir d’'une esquisse dpet "ligne” et a l'aide de la cotation
intelligente on régle I'angle que fait la droitecav’horizontale, puis a I'aide de la fonction
"symétrie” on trace les quatre cotés identiquedasange, tous les dimensions sont réglés

avec cotations intelligentes.
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On a obtenu la géométrie suivar

Figure (V.1) : Le profil en forme de losange

Ensuite ora construit le domaine contenant le pi, celui-ciest constitué d'une droite |
a une courbela courbe est obte grace a I'esquisse "spline’de dimension variable
suivant la taille nécessaia I'étude

Dans notre étude on utilisésquatretypes de domaine de dimensions suive :
- Domaine 1:

Hauteur h =500 mm

Longueur | =550 mm

- Domaine 2:

Hauteur h =800 mm

Longueur | =650 mm
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- Domaine 3 :

Hauteur h =1000 mm
Longueur | =950 mm
- Domaine 4 :

Hauteur h =1600 mm
Longueur |=1250 mm

On a construit ledlomaine dans la méme wisse que le profil, d'abord a tracé une
droite a l'aide de I'esquissHligne”, ensuite on a joigne les deux extrémitiesla droite a
un point avec l'esquisse spline”, et on a régléles dimensions grace aux cotatit

intelligentes.

On obtient la figure suivante

Figure (V.2) : profil + domaine
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Pour mettre en évidence les dients dimensions des domaines on a ré la figure

suivante :

Figure (V.3) : Les 4 domaines utilisés

Finalement grace a l'insertion d’une surface plan@btient la géométrie suiva :

ﬁ

Figure (V.4) : géométrie finale
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Dans cette étude on a utilisé plusieurs configonatide géométries chacune d'elles est
faite de mémes étapes effectués précédemment maigoué sur la taille du domaine et
sur la valeur de I'angle de déviation du diedréel que :

- 1°"¢ Géométrie :

oa=2°
.le domaine utilisé est le domaine 1

- 2¢me Géomeétrie :

oa=2°
.le domaine utilisé est le domaine 2

- 3°Mme Géomeétrie :

o= 2°
.le domaine utilisé est le domaine 3

- 4°me Géomeétrie :

.0 =6°
.le domaine utilisé est le domaine 2

- 5¢me Géomeétrie :

.o0=10°
.le domaine utilisé est le domaine 2

- 6°™e Géomeétrie :

.o =20°

.le domaine utilisé est le domaine 3

115



Chapitre V Test de validation

- 7¢me Géomeétrie :

.0= 28°
.le domaine utilisé est le domaine 4

- 8°me Géomeétrie :

.o =32°
.le domaine utilisé est le domaine 4

Aprés réalisation des géométries dans SOLIDWORKSe® enregistre sous format
IGES, pour les exporter dans ICEM-CFD.

V.3. Génération du maillage par le logiciel ICEM-CHE:

Dans cette étape on réalise le mailldg la géométrie et pour cela nous avons
utilisé un maillage non structuré de forme tétraksd Nous pouvant choisir la taille de

chaque élément de maillage pour chaque surface gi&oimétrie.

Il est difficile de construire un bon maillage pdraiter les problemes de la mécanique des
fluides. L'analyse de la qualité du maillage aiqge son influence sur les résultats est un
point fondamental qui mérite une attention partérel. Théoriquement, les erreurs liées au
maillage doivent disparaitre pour des mailles des @n plus fines tout en respectant les
moyens de calcul disponibles, jusqu'a atteindre mgggtiquement des valeurs
indépendantes de la taille des mailles. Ainsi, pemailyser la qualité du maillage et son

influence sur la solution.
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D’abord on démarre le logiciel ICE-CFD, ensuite on importe la géométi qui est sous
format "IGES”. On obtient alor :

Figure (V.5) : géométrie dans ICEM-CFD

Grace aux options contenus dans IC-CFD, on devise la géométrie en plusieurs fami
pour ensuite contrdler le maillage a travers |édints zones de la gmétrie, on utilise
pour ceci I'option 'thange famil” et on sélectionne soit des courbes soit des st
puis on donne des noms pour chaque famille. Pauesoles géométrieutilisées dans

I'étude ona procédé de la méme maniére pour la sélectic familles.
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On a obtenu alors :

Figure (V.6) : Définition des familles

Apres avoir préparé la géométrie a étre mailléitape suivante consiste a controle
taille du maillage dans chaque famille, pour cefautilise I'option ” entity param”,
ensuite on sélectionne la zone qu’on veut contr@&eon donne une valeur pour la qur

le maillage s’effectuera.

Enfin on génére le maillage grace a I'opt’meshing ” ensuite I'option 'surface mes”
et enfin "patch independent me”.

Pour chaque géométrie areffectué une taille spécifique du mailla
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Les maillages obtenus sont comme ¢:

Figure (V.7) : Génération du maillage pour1¢® géométrie

Figure (V.8) : Génération du maillage pour2°™¢ géométrie
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Figure (V.9) : Génération du maillage pour3&™¢géométrie

Figure (V.10): Génération du maillage pour4&™¢géométrie
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Figure (V.11) : Génération du maillage pour3&™¢géométrie

Figure (V.12): Génération du maillage pouré4™¢géométrie
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Figure (V.13): Génération du maillage pour T4"¢géométrie

Figure (V.14): Génération du maillage pour 8§™¢géométrie

Pour chaque géométrie iI' a fallu effectuer plusieessais de maillage pour avoir le |
maillage, la difficulté s’estamplifier en fur et a mesure que l'angle de déoeialn
augmenté. C’est pourasque pour chaque géométrie a eu une taille de maillag
différente de celle d’avant.

Les différentes caractéristigues du maillage deéetowes géométries sont représer

dans I'annexe 1.
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Aprés avoir générer les maillages, on les sauvegsods un format ".uns ”, et grace a
I'option out put, on sélectionne le solveur dangaa@as c'est Fluent-V5, et enfin on crée

un fichier ”.msh ” qui plus tard servira pour talcul dans Fluent.

V.4. Résolution du probleme par le solveur FLUENT :

D’abord on sélectionne la version 2D, mode fulldizmtion.

Ensuite on lit le fichier ”".msh ” grace a I'optio”Read case”, on vérifie le maillage grace
a l'option "check grid”, vient alors I'étape deéfinition du solveur, dans notre étude le
solveur choisis est "Pressure Based” pour unenidation implicite. Le calcul est non

visqueux, gaz idéal.
Ensuite vient I'étape de définition des conditiaosx limites comme suite :
Les 4 cotés du profil sont choisis comme "wall”

L’entrée du domaine est choisie comme "pressurdiédd”, a un nombre de Mach égale
az2.

BN

La sortie du domaine est choisie comme “pressardi€ld”, a un nombre de Mach égale
az2.

On initialise le calcul a I'entrée du domaine efiren lance le calcul, apres avoir obtenus
la convergence du calcul, on affiche les résufate chaque contour et on compare avec

les résultats théoriques.
Pour chaque géométrie, on a utilisé les mémesftape

Il faut bien noter que pour trouver ces différesdaditions aux limites i’ a fallu effectuer
plusieurs calculs, Ainsi que la qualité du maillageu une grande influence sur la lecture

du maillage par Fluent.
Toute les étapes de calcul dans Fluent sont détdeins 'annexe 2.

Les conditions initiales du calcul sonf : ,, 101325 Pa
TJd=300 K
=2
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V.5. Comparaison entre les résultats calculés etde@ésultats théoriques :

Apres avoir entrée les conditions alimites et spécifier le type d’écoulement
ainsi que sa nature, vient alors I'étape d’affichalg résultats. Dans cette partie on va
analyser les différents résultats afficher par Rlue

V.5.1. Influence du domaine :

Dans cette partie on a pris la mémengidrie du losange avec un angle de
déviation du diédre = 2°, et les mémes conditions aux limites, dahg8s différents de

domaines, leurs dimensions sont :
- Domaine 1:

Hauteur h =500 mm

Longueur | =550 mm

- Domaine 2 :

Hauteur h =800 mm

Longueur | =650 mm

- Domaine 3 :

Hauteur h = 1000 mm

Longueur | =950 mm
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Apres avoir terminé lealcul effectué par Fluent @ pus avoir les résultats suive :

i Residuals
§——continuity

BI—x-velo e nn
.| s 1S uuy
[ ]
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FLUENT 6.3 (2d, pbns

Figure (V.

15) : I'évolution des résidus pour |€'Homaine
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Figure (V.16) : I'évolution des résidus pour |€"”F domaine
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Figure (V.17) : I'évolution des résidus pour |€"8 domaine

Nom du domain

Nombre d'itératio

Domaine 1 354
Domaine 2 185
Domaine 3 391

Tableau (V.1 : nombre d'itération pour chaque domaine

D’aprés les figure§V.23), (V.24), (V.25), on remarque qymur chague domee on a eu

un nombre d'itérations différents cela s’explique [a différence de la taille du maillag

ainsi que la taille ddomaine. Sachant qu'on’ a utilisn 3™ ordrede grandeurs
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Et on a obtenus legsultats suivant :

mmm 086700 B
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2022500 . e ——
SoUaSTUY y > - _a - 1
PRI - o =4 0 1
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2.01e+010 o = . 1
2 [ & =
2 . .
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FLUENT G.3 {2d, pbnsi |

Figure (V.18) : Contour du nombre de Mach pour domai
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Contours of Mach Number , .
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Figure (V.19) : Contour du nombre de Mach pour domai
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Figure (V.20): Contour du nombre de Mach pour domaine 3

Les figures (V.23), (V.24)(V.25) représenteria variation du nombre de Mach le long
la géométrie pour 8/pes de domainedifférents, on remarque que maldeéchangemer
de la taille du domaine ona@btenus toujours les mémaeassultats, ce qui sigfie que la

partie amont du domaine n’a pas d'influence surdssitats affiché
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V.5. 2. Tableau de comparaison des valeurs apres la prem@&pnde de

choc oblique :

V.5. 2.1.Comparaison du nhombre de Mach aprées le chi:

M, a M, M,
(théorique) (calculé
2 2 1.9281 1.921.9¢
2 6 1.7856 1.76 1.8¢
2 10 1.6405 1.621.7¢
2 20 1.2102 1.031.3¢

Tableau (V.2) :comparaison des valel du nombre de Mach apresgeemierc onde de
choc oblique.

D’aprés le tableau alessusqui représente les valeurs théoriques obtea partir des

tablesd’onde de choc oblique avec ceux obt¢ par Fluent, on remarque que tous

valeurs théoriques du nombre de Macl, sont inclus dans les intervalles calculé

Fluent.

V.5. 2.2.Comparaison de I'angle d’inclinaison de I'onde delwoc oblique:

o
8

*

Pour le case=2° on’ a B théorique =31.65° :

ano_Lnn
c.uZeruu /

2NPe+00 v

2.01e+00
2.00e+00
1.99e+00

1.99e+00
1.98e+00
1.97e+00
1.96e+00
1.95e+00
1.85e+00

1.94e+00
1.93e+00
1.92e+00
1.92e+00

Contours of Mach Number

FLUENT 6.37(2d, pbns)

Figure (V.21) : Contour du nombre de Mach paw 2°
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R/

< Pour le casa=6°on’ a B théorique =35.24° :

18e+00

I RS e ]

2.
Z.
2.
Z.
i
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[

Figure (V.22) : Contour du nombre de Mach paur 6°

< Pour le casa=10°0on’ a g théorique =39.31° :

1le+(l
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696400

Hher (0

626400

596400

I Contours of Mach Number
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FLUENT B.37(2d, pbns)

Figure (V.23) : Contour du nombre de Mach paur 10°
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< Pour le casa=20°0on’ a g théorique =53.42° :

L.14e+00
1.0 nn

.g:r\

Figure (V.24) : Contour du nombre de Mach paur 20°

D’apreés les figures (V.26}V.27), (V.28), (V.29), quireprésentes la variation du nom

de Mach pour plusieurs valeurs deon remarque que la droiteéfinissant I'angle d

déviation du cho@ est au voisinage de la zone affiché par Fli

V.5. 2.3. Pourles cas ow=28°, et 32°:

Dans ce cas on remarque qu’on’ a une onde de chaitigne avec une part|

centrale qui correspond a une onde de choc norchaie, on utilise les tables du ct

normale.

M, a M2 M,
(théorique) (calculé)

2 28 0.5774 0.529-0.91

2 32 0.5774 0.455 - 0.87

Tableau (V.3) :comparaison des valeurs du nombre de Mach @e2&°, et 32°

Ce tableau représentes valeurs du nombre de M: pour les valeurs dil'angle de

déviation du diédrex qui sont 28‘%et 32°, pour ces deux valeurs on remarque qt
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nombre de Mach devient subsonique apres le chte s@xplique car apres une certa
valeur de I'angle de déviation du choc le choc e similaire a un chomormale et ol
‘aura une zone subsonique apre choc.

< Pour le case=28° :
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irz of Mach Numhbor

CLUENT 827

Figure (V.25) : Contour du nombre de Mach paur 28°

< Pour le case=32° :
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1 5232+010
1,038 0y

1.54e+00
1 46a+00

1.25e+uy

1.37e+00
1.29e+00
1.21e+00
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3.66e-01

T

5

n
S S S

Contours of Mach Number

Figure (V.26) : Contour du nombre de Mach paur 32°
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D’aprés les figures (V.30}fV.31), quireprésente la variation du nombre Mach pour
plusieurs valeurs d’angle de déviation du di€ o, on remarque qukangle de déviatiot

du choc est au voisinage de celui du cnormal.

Pour bien visualiser tie onde de choc curviligne @ effectué le méme calcul mais pt

un profil enforme de cercle, et 1a obtenus les résultats suivants :

205600 -
[ R, —— |
== [.94e+00 e |
T L.8led O
| . = e 0 |
T l.bBYeruy P e |
- - = N

157000 P = B
- & B |

Contaurs of Mach Number

FLUENT 8.2 (2d, obnel

\

!I

%

VA

1.94e+05
1.60e+05
1.25e+05
9.04e+04
5.60e+04
2.18e+04
-1.28e+04
-4.72e+04
-8.16e+04

Contaurs of Static Pressure (pascal)
FIUFNT 6.3 (2d, phna) I

Figure (V.28) : Contourde la pression statique pawn profil cercle
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Figure (V.29) : Contourde la température statique paur profil cercl

D’apreés les figures (V.35), (V.36), (V.5 on remarque la formation d’'une onde de ¢
curviligne en forme d’arc de cerclle saut de pression s’explique parftamation de
'onde de choc, avec la quelle on remarque queotalne de Mach a atteint des vale
subsoniques.
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V.5. 3. Tableau de comparaison des valeurs apresdatente de Prandtl-

Meyver :

Pour le cas ou I'écoulement passe par une détereandtl-Meyer, on doit appliquer la

relation (11.32) pour trouver la fonctiof{M>).

Avec :

Y(M3) =7 (M) H 0 e e e e e e (V.1)
o M2 T (M2) T (M) M3

(théorique)

2 1.9281 24.378410 4 28.378410 2.07
6 1.7856 20.308232 12 32.308232 2.22
10 1.6405 16.057471 20 36.057471 2.37
20 1.2102 3.810951 40 43.810951 2.71
24 0.5774 - - -
28 0.5774 - - -
32 0.5774 - - -

Tableau (V.4) :comparaison des valeurs du nombre de Mach paléténte de Prandtl-

Meyer.

Dans cette partie on a utilisé la formule (11.3&)ur trouver la fonction (M2) a partir de

M, (Théorique), ensuite on a appliqué la rela(®nl) pour trouver la fonctiory (M 3),

en utilisant le tableau de la détente de Prandglydvl on retrouve M
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V.5. 4. Tableau de comparaison des valeurs apres la deuxienonde de

choc oblique :

V.5. 4.1.Comparaison du nombre de Mach apres le ch:

M; o M, M,
(théorique) (calculé]
2.07 2 1.996 2 2.07
2.22 6 1.991 1.99 2.1¢
2.37 1C 1.976 2.01 2.2¢
2.71 2C 1.81 1.69 1.9(C

Tableau (V.5) :comparaison des valel du nombre de Mach aprésdauxieme onde de
choc oblique.

D’aprés le tableau ci-dessgai représente les valeurs théoriques obt@ parti des table

d’onde de choc oblique avec ceux obtenus par Elemremarque qu’il n'ya pas (

grande différence entre les résultats théoriquesatsultats calcu

V.5.4.2.Comparaison de I'angle d’inclinaison de I'onde delwoc oblique:

< Pour le case=2°on’ a B théorique =29.60° :

2078400

2.056+00
2.03e+00
2.025+00
2.02¢+00 —~

2.01e+00

2.00e+00 /
1.99e+00 '

1.982+00

1.98e+00

1.97¢+00

1.966+00

1.956+00

1.95e+010

1.94e+00

I 1.93¢+00

1.92e+01

1.92e+00
Contaours of Mach Number R .

FLUENT 6.3 (2d, pbns) |

Figure (V.30) : Contour du nombre de Mach paur 2°
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< Pour le casa=6°on’ a B théorique =32.27° :

P.18e+00
165400
145400

I R

12e+00
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Figure (V.31) : Contour du nombre de Mach paur 6°

R/

< Pour le casa=10°0on’ a g théorique =35.37° :

— e e e e e e e DO PO DRI DD DD

88e+U10
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J2e+00
.69e+010
.65e+00
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Contaurs of Mach Number

FLUENT 6.37(2d, pbns]

Figure (V.32) : Contour du nombre de Mach paur 10°
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< Pour le casa=20°0on’ a g théorique =40.50° :

L.03e+ii

ntours of Mach Number

Figure (V.33) : Contour du nombre de Mach paur 20°

D’aprés ces figures qui représentes la variatiomdonbre de Mach pour plusiet
valeurs dd’'angle de déviation de chagicotéa, on remarque que la droitéfinissant
'angle de déviation du choc est au voisinage dmfee affiché par Fluel

Puisque le profil est symétrique de méme cotée ehéme angle de déviation, on a

les mémes phénames dans les deux partie supérieur et inférieyraof.
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V.6. Conclusion :

Daprés les résultats obtenus a pus visualiser les différents phénomé
caractérisant notre écoulement , D’abord I'écoulani@tialementa un nombre de Mac
M; = 2 ,avec un angle d'incidence nul , passant par unildogangique , le premie
phénomeéne est la formation d’une one compression car on’ a un salet pression gt
s’accompagne avec un changement des caractéristipi¢écoulementnotons que le
différents caractéristiques de I'écoulen : le nombre de Mach Ma températur(, et la
pressionP, suivent la méme progress , ona pus distingué deux cas , le premier éta
formation d’une onde de choc oblique car le nor de Mach M est devenu toujoul
supersonique mais inferieur a sa vr initiale , ensuited deuxiéme cas avec le quela
eu un nombre de Mach Msubsonique ce qui nous a permis entifier 'onde de cho
comme une onde de choc curviligne avec urrtie centrale correspondant a un cl

normale.

Aprés la formation d’'une onde de choc oblique darpremiercoin on’ a observer ur
détente dans le deuxiermein du losange s’accompagnonune augmentation du nomk
de Mach M cela correspond la détente de Prandtl-Meyer, enfircause du changeme
de l'angle de déviation dealgéométrie ora pus observer une deuxieme onde de

oblique dans le troisiemepin du losanc s’accompagnons des mémes phénomenes (

premiére onde de choc oblic. On peut donc résumé tous ces phénoménes comm :

- Les ondes de choc oblique.

— Les ondes de détente.
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s
s chac
; & - ://
4 Melente
’r-’" r - -
N s -
f = - /‘
."-._- N - A M
. ™ - A
™ it ™
\\ A o -,
\, ~
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Figure (V.34) : écoulement supersonique autour d’un profil losam
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VI.1. Introduction :

Dans ce chapitre on va illustrer deux applicatidascalcul supersonique en 3D
compressible non visqueux, la premiére est I'étadeodynamique d’'une aile Delta
générique, la deuxieme est I'étude aérodynamiquen dhissile générique, pour la

modélisation des différents phénoménes survenantlu vol supersonique.

VI.2. L'étude de l'aile Delta en écoulement supersoque :

Cette étude se devise en trois étapes :
1-Construction de la géométrie dans SOLIDWORKS.
2-Génération du maillage par le logiciel ICEM-CFD.
3-résolution du probleme par le solveur FLUENT.

L’étude de ce type d'aile nous permet de mieux aemgire les différents phénomeénes qui
se présente lors du vol supersonique, Ainsi onrpowir les changements des variables
caractérisant 'écoulement tel que la pressionplabre de Mach, la température, ainsi que

I’évolution des forces aérodynamiques.

VI.2.1. Construction de la géométrie dans SOLIDWORIS :

Dans cette étape on a construit tng#rie de I'aile a partir d’'un lissage de deux
profils symétriques de types NACA0006 de dimensisuivantes :

.Profil 1 de corde & 40 mm et d’épaisseur maximum,g ¢ = 6%.
. Profil 2 de corde & 1 mm et d’épaisseur maximum.&/ ¢ = 6%.

Chaque profil étant dans un plan différent, laaliste entre ces deux plans est de 30 mm.
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Aprés avoir fait le lissage entre les deux praditsobtient la forme finale de I'aile comr

suite ;

Figure (VI .1) : la forme de l'aile Delta

Ensuite on doitonstruire le domaine contenons l'aile, ce deraiété constrL a partir de
la combinaison de deux esquisses la premiére de”ligne” et la deuxieme de tyg

"spline”, comme montre la figure suival:

Figure (VI .2) : Construction du domaine
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Les dimensions du domaine s:
. La longueur | = 140 mm
. Lalargeur L = 62 mm

Puis a l'aide de la fonctionsurfacerévolution” on prolongda forme obtent a partir des

deux esquisses.

Pour fermer le domaine et créé une face de syn@trie les deux extrémités du doma
avec les deux bords du profil 1, et grace a lation "surface-cousue”on lie les trois

surface de la face symétrie.

On obtient donc léorme finale de la géonrie a étudier :

Figure (VI .3) : géométrie finale

Aprés réalisation de lgéométrie dans SOLIDWORKS, otenregstre sous formi ”IGES
”, pour I'exporter dans ICE-CFD.
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VI.2.2. Génération du maillage par le logiciel ICEN-CFD :

D’abord on dématrre le logiciel ICE-CFD, ensuite on importe la géomé ; qui
est sous format IGES.

On obtient alors :

Figure (VI .4) : la géométrie dans ICEM-CFD

Aprés avoir importé la géométrie sous forr’IGES”, on la décompose en plusie
familles grace a I'option €hange famil”, on donne pour chaque famille un nom, g

identifier chaque partie de la géométrie, en plus@us permettra de contréler la taille
maillage dans chaque famille.

Les famillespeuvent définir plusieurs types de géométrie tel lgs courbes, les surfac
les points, les points matéiel..etc.
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On obtient alors cette figure :

[ —F
| _a |ween ]

Figure (VI .5) : Décomposition de la géométrie

On donne pour chaque famille une tadifférente du maillage gracé I'option "mesh
params”, apres avoir définia taille du maillage de chaque famille on lanceniaillage
grace a l'option "meshingetre-old-tetra-gui”, sachantue le maillage est non structu

on obtient alors :

Figure (VI .6) : maillage de la géométrie
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Les détails du maillage sont cités dans I'annex&) (5

Aprés avoir générer le maillage, on le sauvegamies sin format ".uns ”, et grace a
I'option "out put”, on sélectionne le solveur damotre cas c’est Fluent-V5, et enfin on

crée un fichier ”.msh ” qui plus tard servira pde calcul dans Fluent.

VI.2.3. Résolution du probleme par le solveur FLUEN':

D’abord on sélectionne la version 3D, "mode futhalation”.

Ensuite on lit le fichier ”. msh ” grace a l'omth "Read case”, on vérifie le maillage
grace a l'option "check grid”, vient alors I'étapde définition du solveur, dans notre étude
le solveur choisis est "Pressure Based” pour forenulation implicite. Le calcul est non
visqueux, donc on choisi I'option ” inviscid” come model de viscosité ainsi que gaz

idéal comme matériel.

Ensuite vient I'étape de définition des conditians limites comme suite :

Nom Type
S-farfield Pressure-far-field
S-sortie Pressure-far-field
S-extrados wall
S-intrados wall
S-tip wall
S-symetrie wall
fluid fluid
Int -fluid interior

Tableau (VI.1) : définition des conditions aux limites
Le calcule non visqueux est fait pour les condgisnivante :
T.=300K; R=101325Pa; M= 2.

On initialise le calcul a I'entrée du domaine efiren lance le calcul, apres avoir obtenus

la convergence du calcul, on affiche les résufiats chaque contour.
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Dans cette partie on’ a varier l'angle d’incidende I'écoulement,pour les valeur
suivantes : 0°, 5°, 10°, et 12Pour chaque changement d’angle d’incidence on damr

cog, pour la direction suivant x, et §ipour la direction suivant

VI1.2.3.1. Affichage des résultat :

«» Pour {=0°:

XTVELOCITY ler0 =
y-velocity 7
Z-velocity T T

40 =11 50 100 120 140 1610 180 200

na o

lterations

Figure (VI .7) :I'évolution des résidus

Les résultats de laimulation peuvent étre exploités, tels que lasgée la pression
autres parametres obtenus lors des calculs. Ip@ssible de visualiser les contours
pression sur I'extrados et 'intrados, le champ vissgeurs de vitesse, etc. Voic-dessous
quelques résultats obtenus :
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Figure (VI .8) : contour de la pression statique sur l'aile
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Figure (VI .9) : contour de la température statique sur l'aile
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Figure (VI .11) : contour du nombre de Mach sur l'aile
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Figure (VI .13) :I'évolution des résidus

150



Chapitre VI

Applications

+

>y o D o o
e e N =

+

D

¥

.~ 71 U1

™~

T B 000
= . 00000 0

=

01
-01 Y
o |
e-01 Ly
P ! .
Ul z

Figure (VI .14) : contour du nombre de Mach sur l'aile
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s Pour =10°:
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Figure (VI .16) :I'évolution des résidus
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Figure (VI .17} : contour du nombre de Mach sur l'aile
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Figure (VI .19): I'évolution des résidus
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Figure (VI .20) : contour du nombre de Mach sur l'aile
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Figure (VI .21) : contour de la pression statique (aile + plan deétyig]
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Les figures (VI .7), (VI.13), (VI .16), (VI .19) ontrent I'évolution des résidus pour le
calcul de l'aile Delta ce tableau nous montre lenbce d’itérations pour chaque cas,

sachant qu’on a utilisé 3 ordres de grandeurs.

Cas Nombre d'itérations
Aile Delta pourl= 0° 192
Aile Delta pour(= 5° 152
Aile Delta pour= 10° 273
Aile Delta pourl= 12° 373

Tableau (VI.2) : nombre d'itération pour chaqd€géometriel)

Dans ce calcule il a fallu raffiner au maximum laillage car d’aprés les opérations
effectué lors de la génération du maillage on aargoe que pour obtenir la convergence

du calcul il faut un trés bon maillage, et il fawbir une surface la plus lisse.

La figure (VI .8) nous montre qu’'il ya eu un sauttiale de pression, ce qui nous indique la
présence d'un choc, tous en remarquons d'apreigiees (VI.11), (VI.14), (VI .17),

(VI .20) que le nombre de Mach est devenus subseragreés la zone ou il ya eu le choc.

D’aprés les figures (VI.12),(VI.15), (VI .18N[(.21) ,on remarque le contour d'une
onde de choc a travers le bord d’attaque de ledlequi confirme les résultats observés
préecédemment , le choc est détaché et curviligaehast que pour le cas da0° on a

remarqué que le choc été symétriqgue dans l'intratidextrados de l'aile , mais pour les

cas ou;=5° 10°et 12° ,le choc été influencé différemimaur I'intrados et I'extrados.

Aprés la traversé de I'onde de choc on remarquezone de détente la ou I'’écoulement

s'accélére.

VI1.2.3.2. Influence du maillage sur la solution :

Pour bien montrer l'influence du rtegle sur la solution on a effectué les méme
étapes de calcule pour l'aile Delta mais on’ aimaff le maillage au niveau du bord
d’attaque, Les détails du maillage sont cités dBamsnexe (5-b).dans la deuxieme

géométrie.
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Ces 2 figures montrent la différence entre le bdiedtaque de lepremieregéométrie et

celui de la deuxiemgéométrie

e

-
Vi

Figure (VI .22) :1* maillage du bord d’attaque

Figure (VI .23) :2°™maillage du bord d’attaque
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Apres avoir effecté le maillage dans ICE-CFD ona effectué les mémes étapes de ci
dans Fluent, dans 2 cde premier or a pris(=0° et le deuxieme oa pris{=12°, c¢ qui

nous a permis d’avoir les résultats suiv :

«» Pour {=0°:
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B cpergy le-01 - —
le-01 o —
3 —
le-02 = —
le-02 S
—
le 03 = —
Th
le-04 I 7o
4! TS
e
le-05 4 -q—{\‘-\—’—\-r:‘;i\
i ST
. . | _‘-v_f\i__:k::_\f —
le-Ud i e
i .
|
ie-u/7 o
di
T —
n nE £ 7B 100 10E ’Il;.l'l 175 jjﬂﬂ 10K
Iterations

Scaled RKesiduals

Figure (VI .24) :I'évolution des résidus
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Figure (VI .25 : contour de la pression statique sur l'aile
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W w0

Figure (VI .26): contour de la température statique sur l'aile
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Figure (VI.27) : contour du nombre de Mach sur l'aile
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Figure (VI .29) :I'évolution des résidus
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Figure (VI.30) : contour du nombre de Mach sur l'aile
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Figure (VI .31) : contour de la pression statique (aile + plan deésgia]
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Les figures (VI .24) (VI .29), montrent I'évolution des résidus pour le calcul Idée
Delta ce tableau nous montre le nombre d'itératiposr chague cas, sachant qu'on a

utilisé 3 ordres de grandeurs.

Cas Nombre d'itérations
Aile Delta pourl= 0° 214
Aile Delta pourl= 12° 423

Tableau (VI.3) : nombre d’itération pour chagdggeometrie?)

Dans ce calcule il a fallu raffiner au maximum laillage car d’'aprés les opérations
effectué lors de la génération du maillage on aargue que pour obtenir la convergence
du calcul il faut un trés bon maillage, donc onua pvoir une surface plus lisse au niveau

du bord d’attaque, ce qui a influencé sur les tawilors du calcul.

Apres avoir obtenus la convergence on a pus ttasezourbes du coefficient de pression
pour mieux comprendre le comportement de l'ailet®elans le vol supersonique, on a

exporté les résultats afficher par Fluent en forfeat plot,

Ce qui nous a permis d’avoir les résultats suivant

s Pourl=0°:
.Z=5:

a 01 -
(8]

-0.05 4

x/c
0.05 -+

0.1 A
0.15 -

0.2 A

Cp extrados

0.25 = Cp intrados

0.3 -

Figure (VI .32) : évolution du coefficient de pression de l'intraddd' extrados a z =5
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Figure (VI .33) : évolution du coefficient de pression de lintradgdd’ extrados a z =15
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Figure (VI .34) : évolution du coefficient de pression de l'intradgdd’ extrados a z =25
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Figure (VI .35) : évolution du coefficient de pression de l'intradb$'extrados a z =5
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Figure (VI .36) : évolution du coefficient de pression de l'intradtd'extrados a z =15
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Figure (VI .37) : évolution du coefficient de pression de lintradgdd’ extrados a z =25

D’apreés les figures (VI .32), (VI .33), (VI .34)naemarque une diminution du coefficient
de pression en fur et & mesure qu'on avance arsrdaecorde de l'aile. L'évolution du
coefficient de pression est la méme pour I'extraetddntrados, ce qui est normal car on a

utilisé un profil symétrique avec un angle d’attadi=0°.

Les figures (VI .35), (VI .36), (VI .37), montrenhe diminution du coefficient de pression
a travers la corde de l'aile, cette diminution @ss importante a travers lI'extrados, ce qui
est normale car on a une surpression a traverBakios et une dépression a travers

I'extrados due & I'existence d’un angle d’attaqiesl’écoulement.

Tous les détails des résultats obtenus lors dadeades courbes du coefficient de pression

sont cités dans I'annexe 6.
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VI.2.3.3. Evaluation des forces aérodynamiques :

Apres avoir déterminé la distributidn coefficient de pression sur l'aile Delta,
ainsi que les différents changements sur les @istitjues initiaux de I'écoulement, on a
pus déterminer I'évolution des forces agissant laile Delta pour les trois axes de
mouvement, les deux cas choisis sgn0° et 12°. Les résultats obtenus sont représentés

dans les tableaux suivants :

«» Pour le cas Pourt=0° :

Nom de la zone Les valeurs de la force de Les valeurs des forces de
pression selon x viscosité
s-extrados 1419079 0
s-intrados 1412209 0
s-tip 0 0
La valeur total 283128 0

Tableau (VI.4) : les valeurs de la trainée.

Nom de la zone Les valeurs de la force de Les valeurs des forces de
pression selon y viscosité
s-extrados 5393060 0
s-intrados -5503329 0
s-tip 0.005521975 0
La valeur total -1102¢9 0

Tableau (VI.5) : les valeurs de la portance.

Nom de la zone Les valeurs de la force de Les valeurs des forces d€g
pression selon z viscosité
s-extrados -1302801 0
s-intrados -1322029 0
s-tip 247 0
La valeur totale -2624830 0

Tableau (VI.6) : les valeurs de la force latérale.
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«» Pour le cas Pourt= 12°:

Nom de la zor Les valeurs de la forcde Les valeurs des forces
pression selon x viscosité
s-extrados 801712 0
s-intrados 9294903 0
s-tip 0 0
La valeur totale 17312023 0

Tableau (VI.7) : les valeurs de la trainée.

Nom de la zon Les valeurs de la forcde Les valeurs des forces
pression selon y viscosité
s-extrados 34124111 0
s-intrados 35874585 0
s-tip 0.016023309 0
La valeur totale 69998695 0

Tableau (VI.8) : les valeurs de la portance.

Nom de la zon Les valeurs de la forcde Les valeurs des forces
pression selon z viscosité
s-extrados 997412.2 0
s-intrados -3711361.5 0
s-tip 3167.9939 0
La valeur totale -2710781.3 0

Tableau (VI.9) : les valeurs de la force latérale.
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VI.3. L'étude d’'un missile en écoulement supersoque :

Cette étude se devise en trois étapes :
1-Construction de la géométrie dans SOLIDWORKS.
2-Génération du maillage par le logiciel ICEM-CFD.
3-résolution du probleme par le solveur FLUENT.

L’étude de ce type de missile nous permet de mieaxprendre les différents phénoménes
gui se présente lors du vol supersonique, ainsipoarra voir les changements des
variables caractérisant I'écoulement tel que lassiom, le nombre de Mach, la

température, ainsi que I'évolution des forces agrathique et leurs coefficients.

VI1.3.1. Construction de la géométrie dans SOLIDWORIS :

Dans cette étape on a construiglanggtrie du missile a partir d’'une esquisse de
type "ligne” associé a une esquisse de type ifsgl qui nous a permis de tracer le
contour du missile, puis grace a la fonction "rinmn” on obtient le corps principal du

missile.

Puis vient I'étape de la construction des ailesigre du missile, cette étape a été réaliser
par le lissage de deux profils construit avec lesse "spline”, ensuite grace a la fonction

"Répétition circulaire” on obtient les 4 ailett@srieres.

Les dimensions du missile sont :

.la longueur du missile | = 210 mm.

I'épaisseur moyenne e = 20 mm.

.la corde des profils des ailettes ¢ =38 mm.

.'épaisseur de chaque profils d’'ailettes e’ =rhr2.

Ja hauteur de chaque ailettes par rapport a facidu corps du missile h = 15 mm.

Enfin grace a l'association de I'esquisse lignecalaefonction "Enlévement de matiére-

révolution” on trace la forme finale des ailettes.
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On obtient alors :

.

’f

Figure (VI .38): la forme du missile

Ensuite on doit construire le domaine contel le missile ce dernier a été constria
partir de la combinaison d’esquisse "spline” avec la fonction Surface-révolution”

comme montre la figure suivai :

Figure (VI .39): Construction du domaine
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Les dimensions du domaine s :
. La longueurd = 1500 mm.
. La largeur ly= 770 mm.

Puis a l'aide de la fonctionsurfacerévolution” on prolonge la forme obten a partir de

I'esquisse du contour du doma.

Pour fermer le domainen insere une face plane grace a la fon¢” Surface-plane” On

obtient donc la forme finale de la géétrie a étudier :

=

L

Figure (VI .40): géométrie finale

Aprés réalisation de la géométrie dans SOLIDWORKS| enregstre sous forme”IGES
", pour I'exporter dans ICE-CFD.
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VI.3.2. Génération du maillage par le logiciel ICEN-CFD :

D’abord on démarre le logiciel ICE-CFD, ensuite on importe la géomé ; qui

est sous format IGES.

On obtient alors :

e

===t
J

Aprés avoir importé la géométrie sous forr’IGES”, on la décompose en plusie

Figure (VI .41): la géométrie dans ICEM-CFD

familles grace a I'option €hange famil”, on donne pour chaque famille un nom, g

identifier chaque partie de la géométrie, en plus@us permettra de contréler la taille

maillage dans chaque famille.
Les famillespeuvent définir plusieurs types de géométrie tel lgs courbes, les surfac

les points, les points matéiel..etc.
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On obtient donc cette figure :

g

Figure (VI .42): Décomposition de la géométrie

On donne pour chaque famille une taille différedu maillage grace I'option "mesh
params’; aprés avoir définis la taille du maillage de amadamille on lance le maillag

grace a l'option "meshingdetre-old-tetra-gui”, sachant que le maillage est non structi

on obtient donc :

e

ez X

Figure (VI

.43) . maillage de la géométrie
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o

N

Figure (VI .44): maillage du missile
Les détails du maillage socités dans I'annexe 7.
Aprés avoir générele maillage, on le sauvegarde sous un format ".uns ”, et grac

I'option "out put”, on sélectionne le solveur damotre cas c’est Flue-V5, et enfin or

crée un fichier ".msh ” qui plus tard servira pde calcul dans Fluer

VI1.3.3. Résolution du probléme par lesolveur FLUENT:

D’abord on sélectionne la versi3D, "mode full simulation”.

Ensuite on lit le fichier ".msh ” grace a l'option "Read case”, on vérifie Imaillage
grace a I'option "check grid”, vient alors I'étapde définition du solveur, danotre étude
le solveur choisis est "Pressure Based” pour torenulation implicite. Le calcul e non
visqueux,donc on choisi l'optior” inviscid” comme model de viscosité ainsi g gaz

idéal comme matériel.
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Ensuite vient I'étape de définition des conditians limites comme suite :

Nom Type
S-entree Pressure-far-field
S-sortie Pressure-far-field
S-ailettes-extral wall
S-ailettes-extra2 wall
S-ailettes-extra3 wall
S-ailettes-extra4 wall
S-ailettes-intral wall
S-ailettes-intra2 wall
S-ailettes-intra3 wall
S-ailettes-intra4 wall
S-ailettes wall
S-corps wall
S-profils wall
S-queue wall
Live-fluid fluid
Int-live-fluid interior

Tableau (VI.10) : définition des conditions aux limites

Le calcule non visqueux est fait pour les condgisnivante :
T,=300K; R=101325Pa; M=1.2;

On initialise le calcul a I'entrée du domaine efireon lance le calcul, aprés avoir obtenus

la convergence du calcul, on affiche les résufiats chaque contour.
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Dans cette partie on a vat&nombre de Mach Mel que M =1.2, 1.4, 1.6, €1.8. Pour
chaqe changement du nombre de Mach on définit unauvalennée du nombre de Ma

dans les conditionsux limite« a I'entrée et a la sortie du domaine.

VI1.3.3.1. Affichage ces résultat: :

< PourM,=1.2:

Residuals
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Figure (VI .45): I'évolution des résidus

Les résultats de la simulation peuvent étre exgdoitels que la vitesse, la pressio
autres parametres obtenus lors des calculs. Ipestible de visualiser les contours
pression sur I'extrados et I'intrados, le champ wxteurs de vitesse, etc. Voic-dessous

quelques résultats obtenus :
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Figure (VI .59): contour du nombre de Machissile
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Figure (VI .61) : contour du nombre de Maéhtravers le missi
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Figure (VI .63): contour du nombre de Machissile
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Figure (VI .65) : contour du nombre de Maéhtravers le missi
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Les figures (VI .45) (VI .52), (VI .56), (VI .60), (VI .64) montrent I'évolution des
résidus pour le calcul du missile, ce tableau moostre le nombre d’itérations pour

chaque cas, sachant qu’on ‘a utilisé 3 ordres dedgurs.

Cas Nombre d'itérations
missile pour M= 1.2 313
missile pour M= 1.4 349
missile pour M= 1.6 455
missile pour M= 1.8 1778
missile pour M= 2 2689

Tableau (VI.11) : nombre d'’itération pour chaque.M

Dans ce calcule il a fallu raffiner au maximum laillage car d’aprés les opérations
effectué lors de la génération du maillage on’rmamué que pour obtenir la convergence
du calcul il faut un tres bon maillage, et il faoir une surface la plus lisse surtout au
niveau des gouvernes arriere du missile. D’apregdsultats affichés dans le tableau si
dessus on remarque qu'a chaque fois que le nombrdMath augmenté le nombre

d’itérations augmenté aussi.

La figure (VI .46)nous montre qu’il ya eu un saut brutale de pressiomiveau du nez du
missile et au niveau de ces gouvernes arrieregyiceous indique la présence d’un choc,
tous en remarquons d'apres les figures (VI .49),%3), (VI.57), (VI .61), (VI.65) que
le nombre de Mach est devenus subsonique apreséaau il ya eu le choc.

D'aprés les figures (VI.51)(VI.55), (VI.59), (VI.63), (VI.67), on remarque le
contour d’une onde de choc détachée a traversZedmamissile, ainsi gu’au niveau des

gouvernes arriére, ce qui confirme les résultatenkes précédemment.

186



Chapitre VI Applications

VI1.3.3.2. Evaluation des forces aérodynamiques :

Apres avoir déterminé les différept@nomeénes survenus lors d’'un écoulement
supersonique a travers un missile générique, ginsiles différents changements sur les
caractéristiques initiaux de I'écoulement, on a miéerminer I'évolution des forces
agissant sur le missile pour les trois axes du rmant, les deux cas choisis soni=\I1.2

et M,,=2. Les résultats obtenus sont représentés dateblesux suivants :

< Pour le cas Pour M,=1.2;

Nom de la zone Les valeurs de la force de Les valeurs des forces d€g
pression selon x viscosité
s-ailette-extral 77793.727 0
s-ailette-intral 77198.563 0
s-ailette-extrac: 78197.59 0
s-ailette-intra2 77950.35 0
s-ailette-extral 78346.23 0
s-ailette-intra3 77537.492 0
s-ailette-extra4 78093.352 0
s-ailette-intra4 77026.031 0
s-ailettes 1179160.5 0
s-corps 745455! 0
s-profils 79612.86 0
s-queue 54210.984 0
La valeur totale 9389686.7 0

Tableau (VI.12) : les valeurs de la trainée.

Nom de la zone Les valeurs de la force de Les valeurs des forces d€g
pression selony viscosité

s-ailette-extral 3417852.5 0
s-ailette-intral -3391630.8 0
s-ailette-extra:z 3432648.. 0

s-ailette-intra2 -3426846.: 0

s-ailette-extra3 207.37486 0
s-ailette-intra3 -12.246947 0
s-ailette-extra4 -223.05313 0
s-ailette-intra4 -1.514769 0
s-ailettes -14306.759 0
s-corps 1023.49. 0

s-profils 1103.145: 0

s-queue 0.27217668 0
La valeur totale 19814.213 0

Tableau (VI.13) : les valeurs de la portance
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Nom de la zone Les valeurs de la force de Les valeurs des forces deg
pression selon z viscosité

s-ailette-extral 67.53196 0

s-ailette-intral -44.48629 0

s-ailette-extra2 -122.19324 0

s-ailette-intra2 -26.3715:i 0

s-ailette-extral -343604: 0

s-ailette-intrac 3406982.: 0

s-ailette-extra4 -3424270 0

s-ailette-intra4 3384451.3 0

s-ailettes 18085.391 0

S-COorps -51510.059 0

s-profils 822.6556. 0

s-queut 0.1027688 0

La valeur totale -101611.43 0

Tableau (VI.14) : les valeurs de la force latérale.

< Pour le cas Pour M,=2:

Nom de la zone Les valeurs de la force de Les valeurs des forces d€g
pression selon x viscosité

s-ailette-extral 100682 0
s-ailette-intral 100018 0
s-ailette-extraz 10145¢ 0
s-ailette-intra2 9975¢ 0
s-ailette-extra3 100421 0
s-ailette-intra3 100302 0
s-ailette-extra4 99417 0
s-ailette-intra4 99981 0
s-ailette: 327960: 0
s-corps 2091727 0
s-profils 124992 0
s-queue 200087 0
La valeur totale 25323992 0

Tableau (VI.15) : les valeurs de la trainée.
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Nom de la zone Les valeurs de la force de Les valeurs des forces d€g
pression selon y viscosité

s-ailette-extral 4424299 0
s-ailette-intral -4389757 0
s-ailette-extra2 4443698 0
s-ailette-intra2 -438308I 0
s-ailette-extral 51¢ 0
s-ailette-intrac 73 0
s-ailette-extra4 -557 0
s-ailette-intra4 -50 0
s-ailettes 112742 0
S-COorps 153135 0
s-profils 1447 0
s-queut 1 0

La valeur totale 362459 0

Tableau (VI.16) : les valeurs de la

portance

Nom de la zone Les valeurs de la force de Les valeurs des forces d€g
pression selon z viscosité
s-ailette-extral -85 0
s-ailette-intral -182 0
s-ailette-extrac: -3€ 0
s-ailette-intra2 16 0
s-ailette-extra3 -4399699 0
s-ailette-intra3 4406892 0
s-ailette-extra4 -4354970 0
s-ailette-intra4 4392895 0
s-ailette: 13082( 0
s-corps -9321 0
s-profils -6002 0
s-queue 0.9 0
La valeur totale 160327 0
Tableau (VI.17) : les valeurs de la force latérale
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Dans les tableaux (V1.4), (VI.7), (¥2), (VI1.15) qui représentent les valeurs de la
force de trainée appliqguée a l'aile Delta et ausités Cette trainée est générée par deux
sources la premiere source est les ondes de chooe gppelle trainée d'onde et la
deuxiéme est générée par la distribution de presgiton appelle trainée de pression ou
trainée de forme. L'onde de choc est un phénomg@gegersible lors de ce phénomene
'entropie augmente, cette augmentation induit peges de pressions qui vont donner

naissance a une trainée d’'onde.

A cause de La différence de pression entre l'imtsa@t I'extrados des tourbillons
marginaux se forme au niveau du bout de l'aile, toesbillons vont influencer I'angle

d’attaque de I'écoulement, donc diminuer la poréaetcgénéré une trainée supplémentaire.

Pour les tableaux (VI.5), (VI.8), qui représentésd valeurs de la force de portance a
travers l'aile Delta, on remarque que dans le ca&d° la portance existe malgre qu'on’a
un pfoil symetrique et un angle d’'incidence nulgcgexplique par le rapport d’erreur qui
est egale a 0.003.Pour le cas ds 12° on remarque que la valeur de la portance est

importante ,cela est du a I'existance de I'angieaitience.

Enfin pour les tableux (V1.13),(VI.16) qui représemt les valeurs de la force de portance a
travers le missile,on remarque que pour les cgs2vbn’ a une portance trés importante

comparé a celle du casML.2. Cette force de portance est générée paession.
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VI.4. Conclusion :

Dans ce chapitre on a fait 'étudeddeix géométries utilisés dans le domaine
supersonique, la premiere est une aile Delta gguneret la deuxieme géométrie est un
missile générique, on a pus observer les différemies de chocs qui se forment au niveau
du bord d’attaque de l'aile Delta , et au niveawnda du missile ainsi qu’au niveau de ses
gouvernes arrieres , ces ondes de chocs modisntdractéristiques de I'’écoulement
amont , on a observé une augmentation de la pressiosi qu’une diminution du nombre
de Mach , ce dernier peut étre toujours supersengjue choc est oblique , et peut étre
aussi subsonique si le choc est curviligne , cormma observer dans les deux géométries ,
le choc curviligne peut étre assimilé a un choenadr, donc il obéit aux relations du choc
normal. On a pas pus comparer les résultats obi@ver des résultats expérimentaux, car
dans ce domaine la majorité des applications sdlitaime et leurs disponibilité est tres

rare, mais nos calculs ont convergés vers desa@udubgiques proche a la réalité.

Enfin on a pus constaté que dans le calcul supigrsernl faut avoir un bon maillage qui
induit des surfaces lisses, et toute amélioraties surfaces de la géométrie conduit a des

bons résultats proches de la réalité.
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Conclusion Générale

Dans ce travail on s’est proposé deefaine simulation des écoulements
supersoniques en utilisant le logiciel Fluent. Paela on a utilisé les cas tests suivants: un

profil losangique, une aile Delta, et un missileggéque.

Malgré I'absence de résultats expérimentaux, daitaune validation entre les résultats
obtenus par le solveur Fluent et ceux obtenusté parla théorie des ondes de chocs et de

détente 1D pour un profil losangique.

A partir de ce projet on a pu constater que :

I'étendue de la partie amont du domaine du cafcinflue pas sur les résultats

obtenus.

les résultats obtenus par Fluent sont prochesudedsla théorie 1D.

les différentes caractéristiques de I'’écoulemdmttombre de Mach M, la température

T, et la pression P, suivent la méme progression.

On a remarqué que pour un calcul supersonique,uehdéfaut de surface génere des
perturbations locales sous les deux formes : oed@étente, ou onde de compression,

qui détériore la solution.

On a également obtenu les forces qui s’appliquentes corps considérés dans cette
étude. Particulierement, la force de trainée dantsburce pour un écoulement
supersonique non visqueux est la pression (sommealelex contributions qui sont la

trainée de forme et la trainée d’onde de choc).
En perspective, nous suggérons :

» Incorporé I'effet de viscosité au calcul effectans ce projet.
» Valider le calcul avec des résultats expérimentaux.
* Faire tres attention dans la construction de langdoe, la géométrie doit étre

parfaitement lisse.



.Annexe 1 :

ANNEXES

a. Tableau de la fonction de Prandtl-Mever poury=1.4 :

M

v I M v [
0.1000 + 01 0.0000 0.9000 + 02 01640 + 01 0.1604 + 02 0.3757 + 02
0.1020 + 01 0.1257 + 00 0.7864 + 02 0.1660 + 01 0.1663 + 02 0.3704 + 02
0.1040 + 01 0.3510 + 00 0.7406 + 02 0.1680 + 01 0.1722 + 02 0.3653 + 02
0.1060 + 01 0.6367 + 00 0.7063 + 02 0.1700 4 01 0.1781 402 0.3603 + 02
0.1080 + 01 0.9680 + 00 0.6781 + 02 0.1720 4 01 0.1840 + 02 0.3555 + 02
0.1100 + 01 0.1336 + 01 0.6538 4 02 0.1740 4 01 0.1898 + 02 0.3508 + 02
0.1120 + 01 0.1735 + 01 0.6323 4 02 0.1760 + 01 0.1956 4 02 0.3462 + 02
0.1140 + 01 0.2160 + 01 06131 +02 0.1780 + 01 0.2015 4 02 0.3418 + 02
0.1160 +-01 0.2607 +- 01 0.5955 + 02 0.1800 + 01 0.2073 + 02 0.3375 4 02
0.1180 + 01 0.3074 401 0.5794 + 02 0.1820 + 01 0.2130 4 02 0.3333 4+ 02
0.1200 + 01 0.3558 4 01 0.5644 + 02 0.1840 + 01 0.2188 +02 03292 + 02
0.1220 + 01 0.4057 + 01 0.5505 + 02 0.1860 + 01 0.2245 + 02 0.3252 + 02
0.1240 + 01 0.4569 + 01 0.5375 + 02 01880 + 01 0.2302 + 02 0.3213 + 02
0.1260 + 01 0.5093 + 01 0.5253 + 02 0.1900 + 01 0.2359 402 0.3176 + 02
0.1280 + 01 0.5627 + 01 0.5138 + 02 (1.1920 4 01 0.2415 402 0.3139 + 02
0.1300 + 01 0.6170 + 01 0.5028 + 02 0.1940 + 01 0.2471 402 0.3103 4 02
0.1320 401 0.6721 + 01 0.4925 + 02 0.1960 4 01 0.2527 402 0.3068 + 02
0.1340 + 01 0.7279 + 01 0.4827 4 02 0.1980 + 01 0.2583 +02 0.3033 + 02
0.1360 +01 0.7844 + 01 0.4733 + 02 0.2000 + 01 0.2638 402 0.3000 + 02
0.1380 101 0.8413 +01 0.4644 + 02 0.2050 + 01 0.2775 + 02 0.2920 + 02
0.1400 + 01 0.8987 + 01 0.4558 + 02 0.2100 + 01 0.2910 + 02 0.2844 4 02
0.1420 + 01 0.9565 + 01 0.4477 + (02 0.2150 + D1 0.3043 + 02 0.2772 + 02
0.1440 + 01 0.1015 + 02 0.4398 + (12 0.2200+ 01 0.3173 + 02 0.2704 + 02
0.1460 + 01 0.1073 + 02 0.4323 + 02 0.2250 + 01 0.3302 + 02 0.2639 + 02
0.1480 + 01 0.1132 + 02 0.4251 4 02 0.2300 + 01 (.3428 + 02 0.2577 + 02
0.1500 + 01 0.1191 + 02 0.4181 + 02 0.2350 4 01 0.3553 4 02 0.2518 + 02
0.1520 + 01 0.1249 + 02 0.4114 + 02 0.2400 + 01 0.3675 + (02 0.2462 + 02
0.1540 + 01 0.1309 + 02 0.4049 + (2 0.2450 + 01 0.3795 + 02 0.2409 + 02
0.1560 + 01 0.1368 + 02 0.3987 + 02 0.2500 + D1 0.3912 4 02 0.2358 + 02
0.1580 + 01 0.1427 + 02 0.3927 + (12 0.2550 + 01 0.4028 + 02 0.2309 + 02
0.1600 + 01 0.1486 + 02 0.3868 + 02 0.2600 + 01 0.4141 402 0.2262 + 02
0.1620 + 01 0.1545 + 02 0.3812 + 02 0.2650 -+ 0] 0.4253 + 02 0.2217 + 02



b. Le tableau du choc normal poury=1.4 :

Co--C0-1Po—CO

00009000

M1 Mo p2/p1 p2/p1 To/T, Po2/Po1
1.0000 1.0000 1.0000 1.0000 1.0000 1.000(
1.0700 0.9360 1.1691 1.1179 1.0458 0.9996
1.0800 0.9277 1.1941 1.1349 1.0522 0.9994
1.090( 0.919¢ 1.219¢ 1.152( 1.058¢ 0.999:
1.100( 0.911¢ 1.245( 1.169: 1.064¢ 0.998¢
1.1100 0.9041 1.2708 1.1862 1.0713 0.9986
1.1200 0.8966 1.2968 1.2034 1.0776 0.9987
1.1300 0.8892 1.3231 1.2206 1.0840 0.997¢
1.1400 0.8820 1.3495 1.2378 1.0903 0.9973
1.150( 0.875( 1.376: 1.255( 1.096¢ 0.996°
1.160( 0.868: 1.403: 1.272: 1.102¢ 0.996:
1.1700 0.8615 1.4304 1.2896 1.1092 0.9953
1.1800 0.8549 1.4578 1.3069 1.1154 0.994¢
1.1900 0.8485 1.4855 1.3243 1.1217 0.993]1
1.2000 0.8422 1.5133 1.3416 1.1280 0.992¢
1.2100 0.8360 1.5415 1.3590 1.1343 0.991¢
1.220( 0.830( 1.569¢ 1.376¢ 1.140¢ 0.990°
1.230( 0.824: 1.598¢ 1.393¢ 1.146¢ 0.989¢
1.2400 0.8183 1.6272 1.4112 1.1531 0.9884
1.2500 0.8126 1.6563 1.4286 1.1594 0.9871
1.2600 0.8071 1.6855 1.4460 1.1657 0.9857
1.2700 0.8016 1.7151 1.4634 1.1720 0.9842
1.2800 0.7963 1.7448 1.4808 1.1783 0.9821
1.290( 0.791: 1.774¢ 1.498: 1.184¢ 0.981:
1.300( 0.786( 1.805( 1.5157 1.190¢ 0.979¢
1.3100 0.7809 1.8355 1.5331 1.1972 0.9776
1.3200 0.7760 1.8661 1.5505 1.2035 0.975¢
1.3300 0.7712 1.8971 1.5680 1.2099 0.973¢
1.3400 0.7664 1.9282 1.5854 1.2162 0.971¢
1.350( 0.761¢ 1.959¢ 1.602¢ 1.222¢ 0.969°
1.360( 0.757: 1.991: 1.620: 1.229( 0.967¢
1.3700 0.7527 2.0231 1.6376 1.2354 0.9653
1.3800 0.7483 2.0551 1.6549 1.2418 0.963(
1.3900 0.7440 2.0875 1.6723 1.2482 0.9607
1.4000 0.7397 2.1200 1.6897 1.2547 0.958%
1.4800 0.7083 2.3888 1.8278 1.3069 0.936(
1.490( 0.704" 2.423¢ 1.844¢ 1.313¢ 0.932¢
1.500( 0.701: 2.458: 1.862: 1.320: 0.929¢
1.5100 0.6976 2.4935 1.8792 1.3269 0.9266
1.6500 0.6540 3.0096 2.1152 1.4228 0.876(
1.6600 0.6512 3.0482 2.1318 1.4299 0.872(
1.6700 0.6485 3.0871 2.1484 1.4369 0.868(
1.680( 0.645¢ 3.126: 2.164¢ 1.444( 0.863¢
1.690( 0.643: 3.165¢ 2.181: 1.451: 0.859¢
1.700( 0.640¢ 3.205( 2.1977 1.458: 0.8557




o O

4

1.7100 0.6380 3.2448 2.2141 1.4655 0.8516
1.7200 0.6355 3.2848 2.2304 1.4727 0.8474
1.8000 0.6165 3.6133 2.3592 1.5316 0.8127
1.8100 0.6143 3.6555 2.3751 1.5391 0.8082
1.820( 0.612: 3.697¢ 2.390¢ 1.546¢ 0.803¢
1.830( 0.609¢ 3.740¢ 2.406" 1.554: 0.799:
1.8400 0.6078 3.7832 2.4224 1.5617 0.7944
1.8500 0.6057 3.8263 2.4381 1.5693 0.7901
1.8600 0.6036 3.8695 2.4537 1.5770 0.7851
1.8700 0.6016 3.9131 2.4693 1.5847 0.7811
1.880( 0.599¢ 3.956¢ 2.484¢ 1.592¢ 0.776¢
1.890( 0.597¢ 4.000¢ 2.500: 1.600: 0.772(
1.900( 0.595¢ 4.045( 2.515" 1.607¢ 0.767¢
1.9100 0.5937 4.0895 2.5310 1.6157 0.7621
1.9200 0.5918 4.1341 2.5463 1.6236 0.7581
1.9300 0.5899 4.1791 2.5616 1.6314 0.7535%
1.9400 0.5880 4.2242 2.5767 1.6394 0.748¢
1.950( 0.586: 4.269¢ 2.591¢ 1.647: 0.744:
1.960( 0.584« 4.315: 2.606¢ 1.655¢ 0.739:
1.9700 0.5826 4.3611 2.6220 1.6633 0.7344
1.9800 0.5808 4.4071 2.6369 1.6713 0.7302
1.9900 0.5791 4.4535 2.6518 1.6794 0.7255%
2.0000 0.5774 4.5000 2.6667 1.6875 0.7204
c. tableau du choc obligue poury=1.4 :
Ml A\Y B' Mz Pz/Pl Tz/Tl
2.00 31.65 1.9281 1.1180 1.0324
4.00 33.3¢ 1.856¢ 1.246" 1.0654
6.00 35.2¢ 1.785¢ 1.387: 1.0991
8.00 37.21 1.7137 1.5400 1.1339
2.00 10.00 39.31 1.6405 1.7066 1.1702
12.00 41.58 1.5651 1.8884 1.2081
14.00 44.03 1.4866 2.0876 1.2483
16.00 46.73 1.4034 2.3075 1.2913
18.00 49.7¢ 1.313; 2.554¢ 1.338¢
20.00 53.4: 1.210: 2.842¢ 1.392:
22.00 58.46 1.0760 3.2228 1.4616
22.97 64.65 0.9246 3.6448 1.5372




. Annexe 2 :

. Caractéristigues du maillage pour les différentegéométries du profil losangique :

- 1°7¢ Géométrie :

Elément types Total éléments Total nodes
NODE 4

BAR 2 3953 52858 26427
TRI_3 48901

- 2°m¢ Géométrie :

Elément types Total éléments Total nodes
NODE 4

BAR 2 1264 12000 5998
TRI 3 10732

- 3¢me Géométrie :

Elément types Total éléments Total nodes
NODE 4

BAR 2 1833 20165 10080
TRI 3 18328

- 4°™¢ Géomeétrie :

Elément types Total éléments Total nodes
NODE 4

BAR 2 1193 18520 9258
TRI_3 17323




- 5¢me Géomeétrie :

Elément types Total éléments Total nodes
NODE 4

BAR 2 694 8596 4296
TRI 3 7898

- 6™ Géomeétrie :

Elément types Total éléments Total nodes
NODE 4

BAR 2 294 2488 1242
TRI_3 2190

- 7°™¢ Géométrie :

Elément types Total éléments Total nodes
NODE 4

BAR 2 388 4302 2149
TRI_3 3910

- 8°™m¢ Géomeétrie :

Elément types Total éléments Total nodes
NODE 4

BAR 2 261 8650 4322
TRI 3 8383




. Annexe 3:

. Procédures du calcul dans Fluent pour le cas dugfil losangique :

Lancement de FLUENT

| 1

Start '—> Fluent Inc S FLUENT 6.3.26

—

Sélection de la nature du calcul

Versions 2D %_. Selection 2D %_. Full simulation — Run i
(

I | |

Lecture du maillage

Fle |, Read  ___ , Case
] —

Définition du solveur

Define w_. Models

— » Solver __, Pressure Based w —» | Implicit

Définition du modeéle de viscosité

Define » Models |—> | Viscous | — | inviscid




Définition de la matiere

Define | — Matérials | —  Ideal-gas

Définition des conditions aux limites

Define %—» Boundary Conditions

—

Nom Type

Cote 1 Wall

Cote 2 Wall

Cote 3 Wall

Cote 4 Wall

entree Pressure-far-field
Mach=2

sortie Pressure-far-fiel
Mach=2

Wedge-surf fluid

In_wedge-surf interior

Initialisation du calcul

Solve | — | Initialize |——»  Entree —— » | Init
Plot — » | Residuals . Plot




Démarrage du calcul

Fr) Ny By

. Annexe 4:

. Etapes de calculs du profil en forme de cercle :

Construction de la géométrie du profil en formecdecle dans SOLIDWORKS, on trace
un cercle dans un domaine composé d’'une ligneleitacune spline en deux points, on

obtient la figure suivante :

La forme du profil+domaine



On insere une surface plane qui va donner naissancentour du profil, on obtient alors :

Géométrie finale

Ensuite on génére un maillage dans ICEM-CFD oreabtionc :

i

Maillage de la géométrie



Elément types

Total éléments

Total nodes

BAR_2

422

TRI_3

14562

14984

7492

Enfin vient I'étape du calcul dans Fluent, apréesimeffectué les mémes étapes illustré
dans l'annexe 3 on obtient la convergence du cadc#17 itérations a 3ordres de

grandeurs.
. Annexe 5:

. Caractéristigues du maillage pour la géométrie déaile Delta :

a-1°"¢ Géométrie :

Elément types Total éléments Total nodes
NODE 6

BAR 2 4280 705942 124040
TRI 4 646560

TRI 3 55096

b- 2°m¢ Géométrie :

Elément types Total éléments Total nodes
NODE 6

BAR 2 3394 729472 128565
TRI 4 669058

TRI 3 57014




. Annexe 6:

a. Pour=0°:
.Z=5:

X/c EXTRA INTRA
0.167 0.276 0.272
0.193 0.150 0.131
0.218 0.084 0.071
0.243 0.049 0.043
0.268 0.032 0.026
0.293 0.015 0.014
0.319 0.002 0.001
0.344 -0.011 -0.011
0.369 -0.018 -0.018
0.394 -0.023 -0.024
0.42 -0.030 -0.029
0.445 -0.033 -0.032
0.47 -0.036 -0.035
0.495 -0.038 -0.038
0.521 -0.041 -0.042
0.546 -0.043 -0.044
0.571 -0.043 -0.045
0.596 -0.045 -0.046
0.621 -0.048 -0.047
0.647 -0.050 -0.049
0.672 -0.051 -0.050
0.697 -0.052 -0.051
0.722 -0.053 -0.053
0.748 -0.055 -0.054
0.773 -0.056 -0.055
0.798 -0.058 -0.057
0.823 -0.059 -0.059
0.849 -0.060 -0.060
0.874 -0.061 -0.060
0.899 -0.062 -0.061
0.924 -0.064 -0.062
0.95 -0.066 -0.065
0.975 -0.068 -0.067

1 -0.072 -0.068




.2z=15:

X/c EXTRA INTRA
0.506 0.211 0.220
0.519 0.129 0.147
0.532 0.090 0.119
0.546 0.072 0.072
0.559 0.040 0.031
0.572 0.020 0.013
0.586 0.000 -0.003
0.599 -0.013 -0.016
0.612 -0.024 -0.025
0.626 -0.031 -0.033
0.639 -0.038 -0.039
0.653 -0.045 -0.045
0.666 -0.050 -0.050
0.679 -0.055 -0.055
0.693 -0.059 -0.058
0.706 -0.062 -0.062
0.719 -0.065 -0.064
0.733 -0.067 -0.067
0.746 -0.069 -0.069
0.759 -0.071 -0.071
0.773 -0.073 -0.073
0.786 -0.074 -0.074
0.800 -0.076 -0.076
0.813 -0.078 -0.077
0.826 -0.079 -0.079
0.840 -0.080 -0.080
0.853 -0.080 -0.080
0.866 -0.081 -0.081
0.880 -0.082 -0.081
0.893 -0.082 -0.082
0.906 -0.083 -0.082
0.920 -0.083 -0.082
0.933 -0.084 -0.083
0.947 -0.085 -0.083
0.960 -0.085 -0.085
0.973 -0.086 -0.086
0.987 -0.088 -0.087
1.000 -0.090 -0.089




.2=25:

X/c EXTRA INTRA
0.817 0.232 0.225
0.822 0.143 0.134
0.827 0.090 0.084
0.832 0.062 0.062
0.837 0.046 0.058
0.842 0.033 0.041
0.848 0.022 0.026
0.853 0.012 0.017
0.858 0.003 0.015
0.863 -0.002 0.013
0.868 -0.007 0.001
0.873 -0.011 -0.012
0.878 -0.017 -0.015
0.883 -0.022 -0.021
0.888 -0.027 -0.028
0.893 -0.032 -0.034
0.898 -0.037 -0.040
0.903 -0.042 -0.046
0.909 -0.046 -0.050
0.914 -0.050 -0.054
0.919 -0.053 -0.058
0.924 -0.056 -0.062
0.929 -0.059 -0.065
0.934 -0.062 -0.067
0.939 -0.065 -0.068
0.944 -0.068 -0.073
0.949 -0.071 -0.075
0.954 -0.074 -0.078
0.959 -0.077 -0.080
0.964 -0.079 -0.082
0.970 -0.082 -0.084
0.975 -0.083 -0.085
0.980 -0.084 -0.086
0.985 -0.086 -0.087
0.990 -0.087 -0.088
0.995 -0.090 -0.090
1.000 -0.091 -0.092




. Pour(=12°:

b.z=5
X/c EXTRA INTRA
0.176 -0.021 0.553
0.198 -0.107 0.412
0.220 -0.150 0.362
0.243 -0.167 0.321
0.265 -0.182 0.284
0.287 -0.192 0.261
0.310 -0.196 0.244
0.332 -0.196 0.229
0.354 -0.194 0.217
0.376 -0.191 0.207
0.399 -0.188 0.197
0.421 -0.186 0.192
0.443 -0.184 0.186
0.465 -0.182 0.180
0.488 -0.181 0.176
0.510 -0.180 0.173
0.532 -0.179 0.169
0.555 -0.178 0.165
0.577 -0.177 0.162
0.599 -0.176 0.158
0.621 -0.176 0.155
0.644 -0.176 0.152
0.666 -0.176 0.149
0.688 -0.177 0.146
0.710 -0.176 0.144
0.733 -0.176 0.142
0.755 -0.177 0.140
0.777 -0.177 0.138
0.800 -0.178 0.136
0.822 -0.178 0.133
0.844 -0.179 0.131
0.866 -0.180 0.129
0.889 -0.180 0.127
0.911 -0.181 0.125
0.933 -0.182 0.122
0.955 -0.182 0.119
0.978 -0.183 0.117
1.000 -0.185 0.116




.2z=15:

X/c EXTRA INTRA
0.507 -0.125 0.517
0.521 -0.168 0.455
0.535 -0.176 0.398
0.548 -0.186 0.371
0.562 -0.203 0.341
0.576 -0.213 0.315
0.589 -0.220 0.292
0.603 -0.226 0.276
0.617 -0.229 0.261
0.631 -0.230 0.249
0.644 -0.233 0.237
0.658 -0.235 0.228
0.672 -0.236 0.219
0.685 -0.238 0.212
0.699 -0.239 0.204
0.713 -0.240 0.197
0.726 -0.241 0.190
0.740 -0.242 0.184
0.754 -0.243 0.180
0.767 -0.245 0.176
0.781 -0.246 0.171
0.795 -0.247 0.167
0.808 -0.249 0.164
0.822 -0.250 0.161
0.836 -0.250 0.158
0.849 -0.251 0.156
0.863 -0.251 0.152
0.877 -0.251 0.149
0.891 -0.251 0.146
0.904 -0.252 0.143
0.918 -0.251 0.139
0.932 -0.251 0.135
0.945 -0.251 0.131
0.959 -0.251 0.127
0.973 -0.251 0.124
0.986 -0.251 0.030
1.000 -0.251 0.020




.2=25:

X/c EXTRA INTRA
0.822 -0.161 0.595
0.828 -0.189 0.520
0.833 -0.220 0.475
0.838 -0.233 0.433
0.844 -0.234 0.401
0.849 -0.237 0.375
0.854 -0.237 0.358
0.860 -0.240 0.343
0.865 -0.242 0.326
0.871 -0.242 0.308
0.876 -0.242 0.293
0.881 -0.242 0.280
0.887 -0.244 0.266
0.892 -0.245 0.257
0.898 -0.247 0.248
0.903 -0.248 0.242
0.908 -0.249 0.236
0.914 -0.250 0.230
0.919 -0.251 0.224
0.925 -0.252 0.219
0.930 -0.253 0.214
0.935 -0.254 0.209
0.941 -0.255 0.204
0.946 -0.256 0.200
0.951 -0.257 0.195
0.957 -0.258 0.191
0.962 -0.260 0.185
0.968 -0.261 0.180
0.973 -0.262 0.175
0.978 -0.263 0.171
0.984 -0.262 0.167
0.989 -0.263 0.164
0.995 -0.263 0.159
1.000 -0.264 0.153




. Annexe 7 :

. Caractéristigues du maillage pour la géométrie dumissile :

Elément types Total éléments Total nodes
NODE 35

BAR 2 3058 869210 153149
TRI 4 794213

TRI 3 71904
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