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Résumé

Quand une onde de choc oblique vient frapper une paroi plane, deux types de réflexions sont possibles. Suivant
I'inclinaison relative des chocs par rapport a la direction de 1'écoulement amont, on obtient, soit une réflexion réguliére (RR), soit une
réflexion de Mach (MR). A des nombres de Mach supérieurs a 2,2, il existe une gamme d'angles d'incidence pour lesquels ces deux types de
réflexions sont conjointement possibles. C'est le domaine de solutions duales, qui a conduit a I'hypothese de l'existence d'un effet
d'hystérésis dans la transition RR-MR. Le but de ce travail est de retrouver numériquement le phénomeéne d’hystérésis observé lors des
études expérimentales dans I’interférence des ondes de choc, plus particuliérement les interactions régulieres et de Mach. 11 est alors question
de traiter ce probléme par une étude numérique congu sur le principe de schéma de capture de choc. Le calcul est fait a I’aide d’un code
CFD-FASTRAN, basée sur la résolution des équations de Navier-Stockes par la méthode des volumes finis. La diversité des méthodes
numériques utilisée a permis d’étudier quatre phénomenes d’hystérésis distincts. Le premier a été observe, par variation du nombre de Mach,
I’angle d’incidence des diédres étant fixe. Le second, également a nombre de Mach constant, par variation de 1’angle d’incidence des di¢dres
générateurs de chocs (cas asymétrique), le troisieme a été étudié I’influence de variation des rapports de sur détente (NPR). Enfin le
phénomene d’interaction onde de choc / couche limite, et développement de la zone de recirculations de la couche limite turbulente.

Mots-clés : Onde de choc, Réflexion réguliére, Réflexion de Mach, Polaire de choc. Phénomeénes hystérésis.

Abstract

When an oblique shock wave strikes a flat wall, two types of reflections are possible. Next, the relative inclination shocks relative
to the direction of the upstream flow is obtained, a regular reflection (RR), a Mach reflection (MR). At Mach numbers higher than 2.2, there
is a range of angles of incidence for which the two types of reflections are possible in conjunction. This is the area of dual solutions, which
led to the hypothesis of the existence of a hysteresis effect in the transition RR-MR. The purpose of this work is to find numerically the
hysteresis observed in experimental studies in the interference of shock waves, especially regular interactions and Mach. This addresses the
problem of dealing with a numerical study designed on the principle of shock capturing scheme. The calculation is done using a CFD-
FASTRAN code based on the resolution of the Navier-Stokes equations by the finite volume method. The variety of numerical methods used
allowed to study four separate hysteresis phenomena. The first was observed by varying the Mach number, the incident angle of the dihedral
being fixed. The second, also on a constant Mach, by varying the angle of incidence shock generators dihedral (asymmetric case), the third
was studied the influence of variation of relaxing on Reports (NPR). Finally the wave interaction phenomenon of shock / boundary layer, and
development of the recirculation zone of the turbulent boundary layer.

Keywords: shockwave. regular reflection .Mach réflexion . choc polaire. Hysteresis phenomenon
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Résumé détaillé

Quand une onde de choc oblique vient frapper une paroi plane, deux types de
réflexions sont possibles. Suivant l'inclinaison relative des chocs par rapport a la direction de
I'écoulement amont, on obtient, soit une réflexion réguliere (RR), soit une réflexion de Mach
(MR). A des nombres de Mach supérieurs a 2,2, il existe une gamme d'angles d'incidence
pour lesquels ces deux types de réflexions sont conjointement possibles. C'est le domaine de
solutions duales, qui a conduit a I'hypotheése de l'existence d'un effet d'hystérésis dans la

transition RR-MR.

Le phénomene de réflexion des ondes de choc a été rapporté pour la premiere fois par
E. Mach en 1878. Il avait alors distingué deux types de réflexion : une réflexion dite réguliere
faisant intervenir un choc incident et un choc réfléchi et une réflexion appelée a titre
posthume réflexion de Mach faisant intervenir en plus des chocs incident et réfléchi, un choc

fort quasi normal a la direction de I’écoulement.

Une étude analytique élaborée par (J. Von Neumann), a mis en lumiére deux critéres
possibles pour la transition entre ces deux réflexions. Le critére de Von Neumann qui est bas¢
sur le rapport maximal de pression que 1’on peut obtenir a travers le systeme de chocs
(incident et réfléchi) et le critére de détachement qui correspond a la situation limite pour
obtenir un choc réfléchi attaché. Entre ces deux critéres qui sont d’autant plus distincts que le
nombre de Mach est élevé, il existe une zone duale ou les deux types de réflexions sont
possibles. Son existence a conduit Durand et al, a faire I’hypothése de I’existence d’un
phénomeéne d’hystérésis lors de la transition réflexion réguliére — réflexion de Mach. D’apres
cette hypothese, la transition de la réflexion réguliere vers la réflexion de Mach devrait se
produire au critére de détachement, alors que la transition inverse devrait avoir lieu au critére
de Von Neumann. Cependant, les essais menés par Henderson et Lozzi 1975, et d’autres
auteurs n’ont jamais permis de mettre en évidence ce phénomene et il faut attendre 1995 pour
que cet effet d’hystérésis soit pour la premicre fois observé expérimentalement par A.Chpoun

et al. Cette découverte fut, immédiatement, suivie par des études numériques : celle de



A.Chpoun et al, qui furent les premiers a obtenir une réflexion régulieére et une réflexion de
Mach, toutes deux stables, pour le méme angle de déflexion et le méme nombre de Mach, et
celle d’Ivanov et al. 1997 qui furent les premiers a vérifier numériquement I’existence du
phénomeéne d’hystérésis. Depuis lors, ce sujet suscite un intérét croissant, comme en
témoigne le nombre de communications présentées au 22'™ symposium international sur les
ondes de choc (ISSW22) qui s’est tenu a Londres en juillet 1998. En effet, si le phénomene
d’hystérésis en lui-méme n’est pas remis en cause, de nombreuses questions se posent encore.
Une question évidente apparait : pourquoi la boucle d’hystérésis a été observée dans certains

travaux expérimentaux et non dans d’autres ?

Dans cette theése la motivation principale a été¢ de comprendre les différents facteurs
qui gouvernent ces écoulements, et de retrouver numériquement le phénomene d’hystérésis
dans les écoulements supersoniques induit par I’interférence des ondes de choc (interactions
choc/choc et interaction choc/couche limite), plus particuliérement les interactions réguli¢res
et de Mach, observés lors des études expérimentales et numériques. Il est alors question de
traiter ce probléme par une étude numérique congu sur le principe de schéma de capture de
choc, tel que celui de Mc Cormack de type prédicateur correcteur, Roe’s FDS ou encore Van

Leer’s FVS qui sont trés utilisés dans ce genre configuration.

Le calcul numérique est fait a I’aide de code CFD-FASTRAN, I’approche numérique du code
est basée sur la résolution des équations de Navier-Stockes par la méthode des volumes finis.
Le champ d’écoulement est subdivisé en petits volumes de contrdle. Les équations de
conservation sont appliquées a chaque volume en prenant en compte les flux des variables a
travers chaque face du volume de contrdle. Chaque variable est calculée au centre de chaque
cellule et supposée constante dans tout le volume de contréle. Le calcul des flux convectifs est
bas¢ sur deux schémas décentrés (Upwind): Le schéma de Roe-FDS (flux difference

splitting) et le schéma de Van Leer-FVS (flux vector splitting).

La diversit¢é des méthodes numériques utilisée a permis d’étudier quatre phénomenes
d’hystérésis distincts. Le premier a été observé, par variation du nombre de Mach, I’angle
d’incidence des diedres étant fixe. Le second, également a nombre de Mach constant, par
variation de I’angle d’incidence des diédres générateurs de chocs (cas asymétrique), le
troisiéme a été étudié ’influence de variation des rapports de sur détente (le rapport entre la

pression génératrice de la tuyere et la pression ambiante NPR). Enfin on étudie le phénomene



d’interaction onde de choc / couche limite, et développement de la zone de recirculation de la
couche limite turbulente.
Ce travail a permes de faire plusieurs publications dans des journaux internationaux et

conférence international et nationale on cite :

1. Transition for Regular to Mach Reflection: Hysteresis Phenomena. International
Journal of Research in Engineering and Technology, Volume: 03 Issue: 05 | May-
2014.

2. Numerical Simulation of the Interaction Shockwave / Turbulent Boundary Layer:
Interference RR/MR. International Journal of Engineering and Advanced Technology,
Volume-3, Issue-4, April 2014.

3. Ftudes analytiques et numériques des interférences des ondes de choc asymétriques :
Transitions RR-MR, Phénomene hystérésis. ScienceLib Editions Mersenne : Volume
6, N ° 140408.

4. Phénomene d’hystérésis et transition transitoire d’une réflexion réguliere a une
réflexion de Mach/ onde de choc. International symposium on aircraft materials
(ACMA2012).

5. Schéma de capture de choc et interférence des ondes de choc. International conference
on energetic and pollution (ICEPC'07).

Le contenu de ce mémoire est organisé autour de cinq chapitres principaux et aborde
successivement les méthodes de calculs des écoulement compressible et I’exploitation des

résultats numériques pour ces configurations bidimensionnelles.

Une introduction est abordée au chapitre 1.

Le chapitre 2 est une synthese bibliographique qui présente bri¢vement les différents
types dés interférences dés ondes de chocs, et les notions théoriques utilisées tout au long de
I’étude. Le phénomene d’hystérésis et ’effet de ’histoire de 1’écoulement sont traites aussi

dans ce chapitre.

Le chapitre 3 concerne les interactions de choc, en particulier les transitions possibles
entre réflexion régulicre et réflexion de Mach, les criteres théorique de transitions
(détachement et Van Neumann). Ces phénoménes de transitions peuvent apparait dant les
tuyéres propulsives en régime décollement, et aussi dans les entrées d’air d’avions

supersoniques.



Le chapitre 4 décrit la méthode de calcules des écoulements compressibles, a travers
une représentation des schémas numériques a capture du choc. Les méthodes et moyens
numériques utilisés dans la simulation. On présente tout d’abord les équations fondamentales
de Navier-Stockes et leurs équations moyennées. Ensuite, les différents modeles de

turbulence sont illustrés.

Les résultats de la simulation numérique et leurs interprétations sont présentés dans le
chapitre 5. Le code de calcul numérique sont validé sur un cas test pour tous problemes

traites. Ceci nous a servi a valider les résultats obtenus.

Ce document se termine par une conclusion générale qui reprend les objectifs
du présent travail et les principaux résultats obtenus. Des perspectives pour la poursuite de

cette étude sont proposées. Aussi des annexes complémentaires sont incluses dans cette these.
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Gibbs : Ce phénomene est un effet de bord qui se produit a proximité d'une discontinuité, lors

de l'analyse d'une fonction dérivable par morceaux. En mathématiques, et plus
particulierement en analyse numérique, un effet de bord est un phénomeéne d'instabilité
numérique au bord de l'intervalle d'étude.
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Chapitre

I Introduction

1.1 Cadre de P’étude

La rentrée et I’ascension d’un engin dans 1’atmosphére en régime supersonique et
hypersonique soulévent un certain nombre de probleémes clés d’aérodynamique et de
thermique (figurel). L apparition inévitable d’ondes de choc en est un. Leurs réflexions et
interactions se rencontrent alors dans un grand nombre de situations pratiques par exemple
(autour d’un aéronef hypersonique ou d’un lanceur, au niveau des entrées d’air, et en aval
de tuyeres propulsives). Poursuivante la trajectoire de rentrée d’un véhicule spatial, dans
les couches denses de I’atmosphere, la transition laminaire-turbulent est un probléme

crucial pour le régime de vol hypersonique.

Un autre aspect important des vols en régime supersonique est 1’interaction onde de
choc/ couche limite. Cette appellation couvre une classe de problémes comprenant la
déviation de la couche limite par un obstacle abrupt (rampe de compression), et
I’interaction d’un choc incident avec la couche limite. Ce type d’écoulement induit des
modifications substantielles des champs de pression pariétale, affectant ainsi la
manceuvrabilité des engins supersoniques. D’autre part, ce type d’interaction entraine la
transition prématurée de la couche limite vers la turbulence. Le décollement et le
recollement de la couche limite qui ensuit peuvent induire des surflux thermiques

importants.
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Une autre source de surflux thermique en régime supersonique est I’interférence
entre un choc incident et un choc détaché le long d’une paroi. Ce type d’interaction conduit
a une configuration complexe d’écoulements.

Dans certaines situations un jet supersonique issu de ’interaction vient frapper la
paroi et induit une amplification substantielle de flux thermique pariétal. Les interférences
de ce type peuvent se reproduire entre les chocs issus des différentes composantes d’un
lanceur ou dans le cas d’un moteur aérobie a combustion supersonique, elles peuvent étre
localisées a I’intérieur méme du moteur. Dans ce dernier cas par exemple, il peut y avoir
interférences entre le choc issu du bord d’attaque de la prise d’air et les mats d’injection de
carburant de faibles dimensions.

Ce mémoire ¢étudie essentiellement les phénomenes touchant au domaine
aéronautique et spatial. Ile traite I’examen par simulation numérique les interactions des
ondes de choc des écoulements supersoniques dans les tuyeéres de moteur-fusée, les
écoulements d’arriére-corps, et les écoulements dans les entrées d’air supersonique. La
motivation principale de ce travail a ét¢ de comprendre les différents facteurs qui
gouvernent ces écoulements, et de retrouver numériquement le phénomene d’hystérésis
dans les écoulements supersoniques et 'interférence des ondes de choc (interaction
choc/choc et interaction choc/couche limite), plus particuliérement les interactions

régulieres et de Mach, observés lors des études expérimentales et numériques.

L’étude des interactions de choc en régime stationnaire ou en phase transitoire est
encore aujourd’hui un probléme d’actualité. A cause du regain d’intérét pour les vols a
grandes vitesses. Le domaine d’application couvre toute l’aviation supersonique et
concerne plus particulierement les écoulements dans les entrées d’air supersoniques, dans
les tuyeres propulsives en présence de découlement ou encore dans les écoulements
externes le long du fuselage. Le probléme de la transition entre réflexion régulicre RR, et
réflexion de Mach MR, releve d’une ancienne préoccupation. En effet celui-ci a fait
I’objet, dans le passé, de nombreuses études de Von Neumann [1], notamment
expérimentales de Hornung & al. [2] [3], en raison de I’absence a 1’époque de moyens de
calcul importants. Il y a quelques années, avec la découverte expérimentale de Chpoun &
al. [4], Puis numérique d’Ivanov & al. [5], J.Vuillon et al [6], d’un phénomeéne d’hystérésis
ayant lieu lors des transitions MR/RR. Depuis, de nombreuses équipes s’intéressent a ce
phénomene et utilisent divers moyens d’investigations aussi bien expérimentaux que

théoriques ou numériques afin de mieux I’appréhender.
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Fig. 1-1 les différents problemes aérodynamiques rencontrés lors d’une rentrée
atmosphérique [7].



Chapitre 1: Introduction

1.2 Plan de thése

Faisant suite a la présente introduction, le contenu de ce mémoire est organisé¢
autour de cinq chapitres principaux et aborde successivement les méthodes de calcul des
¢coulements compressibles et [I’exploitation des résultats numériques pour des

configurations bidimensionnelles.

Le chapitre 2 est une synthése bibliographique qui présente bricvement les
différents types des interférences des ondes de choc, et les notions théoriques utilisées tout

au long de I’étude. Le phénomene d’hystérésis et I’effet de I’histoire de 1’écoulement.

Le chapitre 3 concerne les interactions de choc, en particulier les transitions
possibles entre réflexion réguliere et réflexion de Mach, le critére théorique de transitions
(détachement et Van Neumann). Ces phénomenes de transitions peuvent apparait dans les
tuyéres propulsives en régime décollé, et aussi dans les entrées d’aire d’avions

supersoniques.

Le chapitre 4 décrit la méthode de calcul des écoulements compressibles, a travers
une représentation des schémas numériques a capteur du choc. Les méthodes et moyens
numériques utilisés dans la simulation numérique. On présente tout d’abord les équations
fondamentales de Navier-Stockes et leurs équations moyennées. Ensuite, les différents

modeéles de turbulence sont illustrés.

Les résultats de la simulation numérique et leurs interprétations sont présentés dans
le chapitre 5. Le code de calcul numérique est validé sur un cas test pour touts probléme

traité. Ceci nous a servis a valider les résultats obtenus.

Ce document se termine par une conclusion générale qui reprend les objectifs du
présent travail et les principaux résultats obtenus. Des perspectives pour la poursuite de

cette étude sont proposées. Et en fin des annexes complémentaires.
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Chapitre

Présentation des différentes

9) interactions d’ondes de choc

Différentes configurations d’interactions d’ondes de choc ont été répertoriées lors
d’une étude systématique menée par Edney [1]. En préambule a la présentation détaillée de
ces différents schémas d’interférence, quelques notions de base, relatives aux ondes de
choc ont définies. Enfin, différentes interprétations de la structure des divers écoulements

illustrées par des diagrammes pression-déflexion sont données.
2.1. Généralités

Depuis de nombreuses années, on a observé qu’un fluide compressible pouvait
subir dans certaines conditions, un brusque changement d’état, assimilable a la traversée
d’une discontinuité. La propagation d’une détonation, une explosion, ou encore le systeme
d’ondes formées devant le nez d’un projectile lancé a une vitesse supersonique sont des
exemples courants de ce phénomeéne. Dans tous les cas précédents, le fluide est soumis a
une compression quasi-instantanée au travers d’une région d’épaisseur faible appelée onde

de choc.

Un gradient de pression trés important régne au travers de I’onde de choc, et ce fait,
la température et la densité du fluide augmentent, modifiant ainsi son indice optique. Cette
derniére propriété permet 1’observation des ondes de choc, grace au procédé de strioscopie.
Le processus de compression, trés brusque, au travers d’une onde de choc est fortement
irréversible. Une grande part de I’énergie cinétique que le gaz posséde en amont de la
discontinuité est dégradée en chaleur. La température statique au sein de 1’écoulement issu

de 'onde de choc est supérieure a celle que 1’on aurait obtenue lors d’une évolution
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isentropique. Le nombre de Mach diminue et devient inférieur a un, dans le cas de la
traversée d’une onde de choc normale pour laquelle les vectrices vitesses des écoulements
amont et aval sont perpendiculaires au front de ’onde. Le nombre de Mach diminue dans
le cas d’'une onde de choc oblique, mais I’écoulement est dévié et peut demeurer
supersonique. La transition entre un écoulement (issu d’une onde de choc oblique)
supersonique et subsonique apparait pour un angle appelé : critére sonique. La distinction
entre choc faible et choc fort est obtenue, quant a elle, grace au critére de détachement : il
est repéré par les deux tangentes verticales de la polaire de choc considérée. Comme il sera
constaté par la suite, ces deux derniers cas s’apparentent a deux solutions différentes des

relations de saut au niveau des discontinuités.

M. M,
Onde de choc oblique

\

Paroi sans glissement

Angle de I’onde de choc

Fig .2-1 Représentation graphique d’une onde de choc oblique

Les équations de bilan relatives a une onde de choc normale sont immédiates car
I’écoulement n’est pas dévié : c’est le cas le plus simple pour lequel le fluide subit la plus
forte perte de pression d’arrét. Dans le cas de la traversée d’une onde de choc oblique, des

parametres supplémentaires entrent en considération afin de décrire le changement de
direction du fluide « d » qui a lieu au travers d’une onde de choc attachée (contrairement

au cas de la partie droite de la figure. 2-2).



Chapitre 2 ! Présentation des différentes interactions d’ondes de choc

Une onde de choc oblique prend naissance au sein d’un écoulement supersonique
lorsqu’une surface impose aux lignes de courant un changement de direction. Ce

changement de direction se fait suivant un angle appelé angle de déflexion de
I’écoulement : «0@ » sur la figure ci-dessus. En considérant que I’écoulement est

stationnaire, bidimensionnel et adiabatique, et qu’aucun extérieur n’entre en jeu, on déduit
b

de V;et de V>, les composantes tangentielles /7 et normal Vy
Ve =V cos d
Vry = V3 cos (0-0)
Vi =V sin d
V2 = Vi sin cos (0-0)
Les équations de conservation s’écrivent de la maniére suivante :
- Masse :

P1VNi=p2Vn2 2.1

- Quantité de mouvements :

p1+pl (Vi) ° = p2sp2(Vaz) ° (projection sur la normal) 2.2

Vi = V2 (projection sur la tangente) 2.3
- Energie :

hys (Vi) 2/2=hos(Via) 2/ 2 2.4

Dans le cas d’un gaz parfait, on peut ajouter aux équations précédentes, les équations

d’état :
p/p=rT 2.5
Et

dh = C,dT 2.6
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Et I’on peut déduire de I’ensemble de ces égalités, les relations de saut au travers d’une

onde de choc oblique :

£=2—7M12 sin?5_Y=1L 2.7
B y+1 y+1

Py (}/+1)M12sin25 _)/—1

- 2.2 2.8
P 2(y-DM; sin"6 y+1

En appelant & le rapport de pression (P,/ P;) au travers de I’onde de choc, le nombre de

Mach apres le choc s’exprime :

y2 M DG -DI=2E2 1) -
EL(y =D&+ (r+D)

Enfin, on peut exprimer 1’angle de déflexion 6 en fonction de I’angle entre le choc et la

direction de 1’écoulement amont & :

2
L_fzxl M s 2.10
tan®d 2 M;sn"6-1

Pour I’angle de déflexion est important, et par conséquent I’angle de 1’onde de choc

oblique est grand, plus I’intensité du choc est grand (augmentation de saut de pression).
2.2. Onde de choc détaché

Lorsqu’un diedre ou une rampe sont introduits dans un écoulement supersonique,
les lignes de courant sont déviées selon le demi-angle de di¢dre, par rapport a leur direction

initiale. Pour un nombre de Mach donné, 1’angle de déflexion ne doit pas dépasser une

valeur maximale. Ce dernier est noté Hmax : angle de déflexion maximal. Réciproquement,

pour un angle de déflexion donnée, on ne doit pas abaisser le nombre de Mach en deca
d’une valeur minimale. Si les conditions précédentes ne sont pas satisfaites, on ne peut
avoir une onde de choc oblique attachée au nez de I’obstacle. On a alors une onde de choc

détaché.

La portion de ’onde de détachée qui se trouve au voisinage du bord d’attaque de
I’obstacle est quasiment normale a 1’écoulement amont et la caractéristique du gaz de part

et d’autre de ’onde détachée peut étre assimilée a celles que I’on obtiendrait dans le cas
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d’une onde de choc normale. La vitesse est donc subsonique derriere le choc a cet endroit.
En revanche, lorsque l'on ¢loigne du nez de lobstacle, I’écoulement redevient

supersonique a partir d’une ligne appelée ligne sonique : Keyes & al. [2].

0 0
0 0

Fig 2-2 Onde de choc attachée et détachée [2].

La formule empirique d’ Ambrosio & al. [3] donne la distance de détachement au

niveau du point d’arrét en régime de couche limite : Lengrand & al. [4] (Re > 1400) ou non
4.67

. . A 2
visqueux, pour un cylindre : % = 0.386¢e™~

. A av . Distance de détachement

e R :rayon du cylindre ou rayon de courbure du bord d’attaque
e M_ : Nombre de Mach amont

Lorsqu’un gaz s’écoule a une vitesse supersonique sur un corps émoussé, on a
formation d’une onde de choc détachée. On peut donc avoir une remontée de 1’information

au voisinage du nez de I’obstacle (écoulement localement subsonique). En outre, billig [5]
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a propos¢ une forme semi-empirique qui fournit une bonne représentation d’une onde de

choc détachée devant un cylindre.

M
B —
> Corps €émousse
AI’lV
—_—

Fig 2-3 Onde détachée devant un corps émoussé
2.3. Tracé du diagramme pression-déflexion

Une courbe appelée diagramme pression-déflexion, ou polaire de choc, représente

le lieu des points décrit par les parametres (p,0) dun écoulement a I’issue du

franchissement d’une onde de choc. On représente le saut de pression en fonction de
I’angle de déflexion. Pour une méme déviation de 1’écoulement au travers d’un choc, on a
deux solutions possibles. L’une correspond a un saut de pression plus important (choc fort
quasiment aussi intense qu’un choc normal) et ’autre correspond a un choc faible. On a
constaté expérimentalement, que lorsque les deux types de choc peuvent se produire, on
observe presque toujours le choc faible, qui engendre le moins d’irréversibilité (principe
d’entropie minimum). En supposant connues, les valeurs des pressions statiques dans
chaque région de I’écoulement, ainsi que les déviations a la traversée de chaque onde de

choc, on peut obtenir les polaires de choc grace a la relation suivante :

p 2y y-1_p
n ™ T,
tang=—2L2 =R 2.11
1+7/M§—£ r—_ 2
Py y+1 p,

e M,: nombre de Mach rattaché a la polaire tracée
e Py: pression en amont de ’onde de choc

e P :pression en aval correspondant a la déviation € de I’écoulement
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A titre d’exemple, le diagramme (P/ Py, ), est tracé ci-dessous, figure 2-4, pour un nombre
de Mach amont égal & 10 et un rapport de chaleur spécifique y = 1,4. Dans ce cas, le
rapport maximal de pression est égal a 116,5 <. l'angle de déviaiion maximal de

I’écoulement 6 est de 44,43°, ce qui correspond a un angle de choc incident 6 égal a

max

67,45°.

Fig 2-4 polaire de choc pour Mach = 10 [6]
Quatre points particuliers sont indiqués sur la polaire de choc :
1. Le point A

Les polaires de choc sont des courbes fermées, symétriques par rapport a I’axe 8 =0

L’angle de choc @, défini par rapport a la direction initiale de 1’écoulement, sont ici

égaux a ’angle de Mach défini par (o, =Arsin(1/M,).
Lorsque 6 tend vers ¢, la vitesse aval V; tend vers la vitesse amont V.
2. Le point N

Ce point correspond au rapport maximal des pressions statiques.

La déviation de I’écoulement est alors nulle (6= 0), ce qui correspond a un choc droit

(0 =90°) aussi appelé choc normal.
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3. Le point S
Ce point est le point de la polaire de choc ou M; = 1.
Il sépare la polaire en deux parties :
e de Aas, I’écoulement aval est supersonique.
e de S aN, I’écoulement aval est subsonique.
4. Le pointD

Ce point correspond a la déviation maximale €__ , au-dela de laquelle une solution de

type choc oblique attaché n’est plus possible. Lorsque 6 dépasse cette valeur
maximale, on observe la formation d’une onde de choc détachée courbe, comme sur un

corps émoussé.

L’angle de choc o correspondant a cette déviation maximale est fonction du

max

nombre de Mach, est donné par I’expression suivante :

sin25max=4 le [(;/+1)M(f—4+\/(7/+l)[(y+l)M§+8(y—l)M§ +16] 2.12
v My
Connaissant o, , My, et y, on en déduit la valeur de 6, par la formule :
2
S LN T, P 2.13
tan 6 2 M;sin“6-1

Lorsque M, croit, 6, croit également et pour M ,tendant vers 'infini, 6, tend vers la

max

valeur Arsin (1/ ) .

Pour une valeur donnée de la déflexion <6

max

il existe deux solutions (1) et (1'),

c’est-a-dire deux ondes de choc (Cl) et (Cl') conduisant a des rapports de pression
différents. La premiére (1) pour laquelle le rapport de pression est le plus petit est appelée

la solution 'choc faible' et la seconde (1') est la solution 'choc forte'.
2.4 Les différents types d’interaction d’onde de choc

Dans cette partie sont donnés les différents types d’interactions que I’on peut

obtenir entre une onde de choc oblique incident et une onde détachée devant un corps
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émouss¢ (diedre émoussé, hémisphére ou cylindre par exemple). Le schéma d’interférence
obtenu dépend de la position angulaire du point de concours entre 1’onde de choc incidente
et ’onde de choc détachée. Le type d’interférence est déterminant vis-a-vis de I’échange de
chaleur entre le gaz et la paroi du corps qui génére ’onde détachée. C’est pour étudier
I’intensité des flux transmis lors d’interaction d’onde de choc qu’Edney [1] a classé les
interférences selon six modéles ou schéma différent. Cette classification a été
universellement adoptée (figure 2-5). Ces six types d’interférence engendrent des pics de
flux et de pression par le biais de différents mécanismes : interaction entre onde de choc et
couche limite, attachement d’une couche de cisaillement, ou impact d’un jet supersonique.
D’autres mécanismes dont découlent des effets thermiques secondaires existent : jet rasant
la paroi et interaction d’un faisceau de détente avec la couche limite de la paroi. On peut

regrouper les schémas d’interférences d’aprées le type d’action qu’ils induisent sur la paroi :

Interaction choc-couche limite : types I, Il et V

Interaction due a I’'impact d’une couche de cisaillement : type III

Interaction due a I’impact d’un jet supersonique : type IV

Interaction faisceau de détente-couche limite : VI

Fig 2-5 Classification des six types d'interférences [6]
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2.4.1 Interaction de type I :

Une interférence de type I a lieu lorsque deux ondes de choc de familles opposées
interagissent. C’est-a-dire, lorsque deux ondes qui ont un angle d’inclinaison opposé par
rapport a la direction de 1’écoulement amont interférent. Supposons que le générateur de
choc se trouve au-dessous du corps émoussé (figure 2-6). Pour une telle configuration,
I’intersection des chocs a lieu nettement au-dessous de la ligne sonique. Excepté dans le
cas de l’interaction de deux chocs de méme intensité¢, une ligne de glissement prend
naissance au point I entre les régions 3 et 4 au sein desquelles la vitesse est différente, mais

la pression statique identique.

Fig 2-6 interférences de type I [1]

L’onde de choc transmise séparant la région 4 interagit avec la couche limite et peut méme
décoller celle-ci et entraine une transition local de ’écoulement vers la turbulence : Billig
[7]. Dans ce cas on a un accroissement important du flux de chaleur a la paroi de
I’obstacle. Les diagrammes représentant le rapport des pressions en fonction de 1’angle de
déflexion de I’écoulement (polaire de choc) sont donnés en annexe A, pour chaque schéma
d’interférence. On donnera la description détaillée de celui relatif a I’interférence de type I,

puis on soulignera les détails remarquables des autres diagrammes.
2.4.1.1 Description du diagramme pression-déflexion

Concéderons un écoulement amont dont le nombre de Mach est de 4.96. La polaire

située au bas du graphe (figurel, annexe A) est tercée en remplagant M, =4.96 dans les
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équations précédemment donné. La déflexion au travers du choc oblique incident est de 5°.
Cet angle défini le point (1) correspondant aux conditions de la région 1 de I’écoulement :
M, =4.459. L’origine de la polaire reliée a M; est donc obtenue sur la polaire liée & M, a
I’abscisse = 5°, car cette polaire correspond au lieu des points que I’on peut obtenir pour
un écoulement de Mach M, a l’issue de la traversée d’une onde de choc oblique. En
remplacant dans la formule M, par M;, on obtient le lieu géométrique de la déviation

correspondant a un saut de pression (P/ P).

Pour insérer cette polaire sur le diagramme (P/P))= f (0) il convient d’effectuer

un changement d’origine pour @, et de multiplier les rapports de pression (P/ P;) obtenus,
par (P,/ Py). D’une maniére similaire, on suppose que I’écoulement est dévié de 32° vers le
bas de la traversée de ’onde de choc détachée. Cet angle définit la région 2 (point (2)) a
partir duquel on peut tracer la polaire de choc décrite par I’écoulement a nombre de Mach
M, de 1.98. L’intersection des polaires lic¢es a M, et M, définit les points (3) et (4)
confondus, car dans ces deux régions séparées par un linge de glissement, la pression
statique doit étre identique, au méme titre que la direction de la vectrice vitesse de
I’écoulement. Notons que I’autres point d’intersection entre les polaires liées a M; et M et
correspondant a la traversée d’un choc fort entre la région 0 et 1 est écarté car dans la
configuration de D’intersection de type I ce choc est faible et I’écoulement reste

supersonique dans la région 1.
2.4.2 Interaction de type I1

Lorsque les chocs incidents et détachés (toujours de familles opposées) sont sécants
juste au-dessous de la ligne sonique, on obtient une interférence de type II. Les chocs
donnant naissance a I’interférence sont toujours faibles, mais le choc détaché est plus fort
que dans le cas I. Dans ces conditions, on obtient une réflexion de Mach permettant a
I’écoulement de contourner I’obstacle. L.’analyse des polaires de choc (figure 2, annexe A),
montre qu’une solution de type I n’est pas possible : les polaires des ondes 1 et 2 ne sont

plus concourantes a partir d’un certain angle du choc détaché.

La limite entre les deux schémas d’interférence est obtenue au point de tangence.
La portion de la polaire 0 comprise entre les points 3 et 4 ou 5 et 6 représente le lieu des
solutions du choc quasi-normal et non uniforme reliant les points I; et I,. Ce choc est

appelé disque de Mach. Au travers de ce disque, I’écoulement amont est soumis a un choc
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fort qui le rend subsonique, alors que 1’écoulement dans les régions 4 et 3 est supersonique.
Des lignes de glissements naissant donc aux points I, et I;, séparant respectivement les
régions 4 et 6, et 5 et 3. Ces lignes de glissement convergent en formant une tuyére car
I’écoulement doit redevenir supersonique. La ligne de glissement séparant les zones 5 et 3
s’apparente a la couche de cisaillement rencontrée dans une interaction de type III et peut
engendrer, a I'instar de cette derniére configuration, un flux de chaleur important si elle

frappe la paroi.

Fig 2-7 interférence de type I [1]

2.4.3 Interaction de type 111

Ce type d’interférence se produit lorsque le choc incident intercepte le choc détaché
au-dessus de la ligne sonique, c’est-a-dire dans la région subsonique qui entoure le point
d’arrét. Le choc au travers de ’onde détachée est dans ce cas un choc fort et il intercepte
un choc incident faible. Sur la polaire de choc (figure 3, annexe A), le point 2 correspond a
la solution d’un choc fort et est compatible avec 1’écoulement au sein de la région 3, issu

de la région 1 en franchissant le choc faible en amont de la région 3.

La couche de cisaillement séparant les régions 2 et 3 est a la frontiére entre un
¢coulement supersonique et un écoulement subsonique et présente des contraintes
visqueuses trés importantes. De plus, le nombre de Reynolds dans la région 3 peut étre
suffisamment grand pour que la transition vers la turbulence ait lieu dans la couche de

cisaillement, et favorise la transmission de chaleur a la paroi. Les lignes de courant se
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séparent de part et d’autre de la couche de cisaillement et I’écoulement de la région 2

contourne I’obstacle par le haut, alors que celui de la région 3 est dévié vers le bas.

L’attachement de la couche de cisaillement dépend de M; et de v, figure 2-8. Si le
nombre de Mach dans la région 3 est suffisamment élevé, et siy, ne dépasse pas 1’angle de

déflexion maximal, alors la zone de cisaillement sera attachée & la paroi, sinon la figure
d’interférence sera type IV. Notons que pour ce dernier type de schéma, le diagramme

polaire est similaire jusqu’aux régions 4 et 5.

Si la couche de cisaillement est attachée, un autre point triple I, est formé. Une
zone de glissement sépare la région 4 de la région 5. Le point I, est représenté sur le

diagramme polaire, a I’intersection des polaires 1 et 3.

Fig 2-8 interférence de type III [1]

2.4.4 Interaction de type IV

Une interférence de type IV se produit lorsque le choc incident interagit avec la
partie quasi-normale de I’onde détachée. La structure de I’écoulement qui en résulte est
trés complexe. Elle comporte un jet supersonique traversant une zone subsonique comprise
entre I’onde détachée et la paroi. En amont de la région 3 et jusqu’a cette région, la
structure de I’écoulement est identique a celle obtenue pour une interférence de type III.
L’interférence de type IV est donc considérée comme un cas particulier du schéma III. On

passe de I'un a I'autre lorsque I’on se rapproche du point de stagnation. Du point de vue



Chapitre 2 : Présentation des différentes interactions d’ondes de choc 19

des polaires de choc (figure 4, annexe A), on passe du point 4 au point 6 par une détente
qui induit une déviation vers le haut, puis de la zone 6 a la zone suivante du jet par une
compression qui induit la méme déviation. Les points 6, 7 et §... Sont situés sur les parties

hautes de la polaire 0 et 1 puisque dans ces zones la pression vaut alternativement P, ou Ps.

En aval de la région 3, et entre les régions 5 et 2, rend naissance un jet supersonique
qui frappe la paroi avec une incidence presque normale et qui est constitué de zones
séparées par des détentes et des décompressions. Le nombre de ces zones dépond de la
distance de détachement du choc généré par la paroi. Les triangles formés entre ces ondes
de détente et de décompressions ont une cote commune avec les régions 2 et 5. En outre,
de part et d’autre de ces frontieres précédemment citées, la pression statique doit étre égale,
tantdt a Ps tantdt a P,. Cette observation permet d’expliquer les phénomeénes successifs
présents au cceur du jet. Enfin, au voisinage du point d’impact du jet sur la paroi, un choc
détaché se forme et crée une petite zones de stagnation associ€¢ une petite zones de
stagnation associé¢ a des pics de flux et de pression élevés. Le pic thermique dépend : du
pic de pression, de la largeur du jet, de I’angle d’incidence du jet sur la surface et du
régime de I’écoulement au sein du jet (laminaire ou turbulent), toutes ces quantités étant

liées entre elles.

Fig 2-9 interférence de type IV [1]
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2.4.5 Interaction de type V

L’interaction de ’onde de choc incidente et de ’onde détachée donne naissance a
un schéma d’interférence de type V lorsque les deux ondes sont de méme famille, et
lorsque le point d’interaction est situé juste au-dessus de la ligne sonique. Lorsque le point
I; se déplace vers la ligne sonique, le choc situé entre I, et I; diminue jusqu’a disparaitre, le
point I, n’apparaissant plus alors que comme un point d’inflexion du choc détaché. La
configuration se rapproche de celle de D'interférence de type II, mais on observe la

formation d’un jet trés fin I; alors que pour le type II, on obtenait une ligne de glissement.

L’augmentation de pression et de flux engendrée est essentiellement due a
I’interaction en R du choc issu de I, vers la couche limite. La ligne de glissement issue de
I, et le jet issu de I; convergent de manicre a assurer I’accélération de I’écoulement jusqu’a
la vitesse sonique. Ce jet et cette ligne de glissement coalescent et peuvent dans certains

cas effleurer la surface, et de fait, causer une augmentation locale du flux de chaleur.

Fig 2-10 interférences de type V [1]

2.4.6 Interaction de type VI

Ce type d’interaction est obtenu pour une intersection entre I’onde de choc
incidente et ’onde détachée située bien au-dessus de la ligne sonique. Elle différe de tous
les autres types d’interaction car il y a une détente au passage de la région 3 a la région 4.

L’écoulement de la région 3 doit subir une détente pour étre dévié de maniere a étre
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parallele a la ligne de glissement dans la zone 4. L’interaction de ce faisceau de détente

avec la paroi a pour effet une diminution locale de la pression et du flux.

Dans la représentation des polaires de choc (figure 5, annexe A), le passage de la
région 3 a la région 4 ne peut se faire par le biais des polaires de choc. C’est pourquoi, le

segment 3-4 décrit une polaire de détente : Chanetz [8].

Fig 2-11 interférence de type VI [1]

2.5 Réflexion d’ondes de choc en écoulement stationnaire

De nombreuses expériences montrent que les écoulements a grandes vitesses
peuvent subir des variations trés rapides de leurs caractéristiques sur des distances trés
faibles. Les exemples connus de ce type de comportement sont les ondes de choc
accompagnant les explosions et les ondes générées au nez des projectiles supersoniques.
La décélération des particules fluides a travers ces ondes est considérable. Les particules
subissent un véritable "choc", ce qui explique le terme "onde de choc" utilisé pour désigner
ce type de front, au travers duquel les grandeurs caractéristiques du gaz sont modifi¢es. Ce
terme a ¢été utilisé pour la premiere fois par Toepler en 1864. Si cette onde rencontre une
paroi solide ou un autre choc, on parle alors de réflexion d’onde de choc. Selon les
intensités relatives des chocs, I'interférence conduit a la formation de structures plus ou

moins complexes.
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2.5.1 Réflexion réguliere en écoulement stationnaire

2.5.1.1 Visualisation strioscopique de I’écoulement

Fig 2-12 Strioscopie d’une réflexion réguliere (6 =31.67°,M =5) Expérience ITAM [9],

Russie.

La figure 2-12, montre I’image d’une réflexion réguliere RR obtenue par strioscopie lors
d’expériences (expérience ITAM Russie) réalisées en 2001 dans la soufflerie. Le nombre

de Mach est, ici, égal a 5. Correspond a un angle de choc de 31,67°.
2.5.1.2 Vue schématique

Schématiquement, une réflexion réguliére se représente de la manicre suivante :

Fig 2-13 Réflexion réguliére [10].
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La réflexion régulicre est composée de deux ondes de choc obliques, I'une
incidente (I) et 'autre réfléchie (R). Leur point d’intersection se situe sur la surface
réfléchissante (ou sur le plan de symétrie dans le cas d’un montage double di¢dre). Au
voisinage de ce point, les chocs (I) et (R) peuvent étre considérés localement rectilignes.
De plus, I’écoulement est supposé uniforme, en amont de (I) état (0), derriere (I) état (1) et
en aval de (R) état (2). L’écoulement (0) a I’infini amont est supposé parallele a la paroi
(ou plan de symétrie). 11 est dévié d’un angle 0, a la traversée du choc incident (I).
L’écoulement (1), en aval de ce choc, aborde donc la paroi avec un angle d’incidence 0, il
en résulte donc une onde de choc réfléchie. L’écoulement subit une déviation 6, a travers

ce choc : Li & al. [10].
2.5.1.3 Equations

En supposant I’écoulement non visqueux et le gaz parfait, les équations de
conservation de la masse, de la quantit¢ de mouvement et de 1’énergie s’écrivent sous la

forme des systémes suivants : Li & al. [10] :

« A travers le choc incident

Lo VO Sin¢1 =P Vl Sin(¢1 _81)
B +p, V02 sin’ ¢ =F+p, V12 sin’ (4 -6)
po tan ¢ = p, tan (¢, —6,) 2.14

1 ) 1 )
hy+ V3 sin® gy =l VP sin (4-0,)

* A travers le choc réfléchi

p Vising,=p,V, sin(¢,—0,)
B+p Vlz sin” ¢, =P, +p, sz sin” ($,-0,)

pytan ¢, = p, tan(¢, —0,) 2.15

1 ) 1 )
hy +5V12 sin” ¢, =h, +§ sz sin” ($,-0,)

a ces huit équations, on ajoute :

0; + 6, =0 traduisant le fait que I’écoulement final (2) retrouve la direction de

I’écoulement infini amont.
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2.5.1.4 Représentation polaire

La figure 2-14, suivante montre la représentation polaire de choc associée a une
réflexion réguliere. Le point 2, représente 1’état de I’écoulement dans la région (1), derriere
le choc incident. Il est situé sur la polaire du choc incident (I). Partant de ce point, la
polaire associée au choc réfléchi (R) est tracée. Cette polaire intercepte 1’axe des pressions
(ou axe de déviation nulle 6 = 0) en deux points 3 et 3°, caractérisant ainsi une déflexion

totale nulle de I’écoulement et correspondant aux solutions de la réflexion réguliére.

Il s’agit respectivement de la solution faible et de la solution forte. Li & al. [11], en
appliquant le principe de la production minimale d’entropie ont montré récemment que la
solution correspondant au rapport de pression le plus élevé (point 3°) était instable et
violait le second principe de la thermodynamique. L’état de 1’écoulement aval est
finalement représenté par le point 3. La réflexion réguliére apparait aux faibles déviations
de I’écoulement et est caractérisée par un choc réfléchi attaché. Si on augmente I’angle de
déviation de I’écoulement, on obtient alors un deuxi¢me type de réflexion, dite réflexion de

Mach.

Fig 2-14 Représentation polaire d’une réflexion réguliére obtenue pour un nombre de

Mach égal a 10 [12].
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2.5.2 Réflexion de Mach en écoulement stationnaire
2.5.2.1 Visualisation strioscopique de I’écoulement

La figure 2-15 montre I’image d’une réflexion de Mach (MR) obtenue par
strioscopie, lors de la série d’expériences citées au paragraphe 2.5.1.1 (expérience ITAM

Russie). Le nombre de Mach est égal a 5. Correspond a un angle de choc de 31.76°.

Fig 2-15 Strioscopie d’une réflexion de Mach (6 =31.67°,M =5) Expérience ITAM [9],

Russie.

2.5.2.2 Vue schématique

Une réflexion de Mach se schématise de la maniére suivante :

Fig 2-16 Réflexion de Mach [10].
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La réflexion de Mach met en jeu trois ondes de choc : une onde de choc incidente
(I), une onde de choc réfléchie (R) et un disque de Mach (m) localement normal a la
direction initiale de I’écoulement. Ces trois ondes de choc se rejoignent au point T, appelé
point triple, d’ou partent une quatriéme discontinuité, une ligne de glissement (S) qui

sépare deux régions d’entropie distinctes.

La déflection nette a travers ce systéme de chocs est non nulle et elle correspond a 6, — 6,

= 93.

Une remarque peut étre faite sur le disque de Mach. Ce n’est pas en toute rigueur
un choc normal, sa courbure au voisinage du point triple traduit le non-retour de

I’écoulement a sa direction initiale : Li & al. [10].
2.5.2.3 Equations

En considérant les états du fluide comme uniforme, les équations de conservation de la

masse, de la quantité de mouvement et de I’énergie s’écrivent : Li & al. [10] :

« A travers le choc incident

PoVosing =p, V;sin (4 —06,)
Py+pyVy sin® =R +p, V;’sin’ (¢,-6,)
potan ¢, = p, tan (4 —6,) 2.16

h, +%V02 sin’ @ =h, +% Vi sin® (4, —6,)

* A travers le choc réfléchi

pVising, =p, V,sin(¢,-0,)
B+p Vi sin® ¢, =B +p, V' sin’ (¢, -6,)

Py tan ¢2 =P, tan(¢2 _92) 2.17

h, +%V12 sin’ ¢, =h, +% Vi'sin® (¢,-06,)

Systémes identiques a ceux du paragraphe (2.5.1.3) de la réflexion régulicre, auxquels il

faut ajouter les équations suivantes :
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« A travers le disque de Mach

poVysing,=p, Vysin (¢, —06;)
F+p, Voz sin2¢3=P3+p3 sz sin’ (¢,-6,)
Py tan ¢ = p; tan(g; —0;) 2.13

Vi sin® gy Visin® (4,20,

En plus de ces équations, deux autres peuvent &tre écrites traduisant les conditions aux

limites le long de la ligne de glissement (S) :
P, =P, Egalité des pressions statiques, 6, =6, —6, Compatibilité des vitesses
La ligne de glissement sépare, en effet, deux régions distinctes :

1. La partie de I’écoulement qui est passée a travers (I) et (R)

2. La partie qui est passée a travers (m)

Le fluide, des deux c6tés de (S), a la méme pression mais comme il a traversé des

chocs de différentes intensités, il a acquis des vitesses et des entropies différentes.

En supposant que les chaleurs spécifiques sont constantes, les sauts d’entropie

correspondant a la traversée des différents chocs s’écrivent :

e Choc incident

r P g
ASm :SI _Sz =——In _1(&}
y=1 | K p

2.19
_r | 2y Misin’ g (7 =D (=D Misin’ g +2 Y
y—1 y+1 (y +1)Msin® ¢,
e Choc réfléchi
r P !
ASn:Sz_Sl:—h1 _2(&}
y -1 B\ p,
2.20
_r |2y Misin’ g (=D (7 =DM}sin’ g +2 )
y—1 y+1 (y +D) M sin’ ¢,
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e Disque de Mach

r P, !
ASo3 :S3 _So =——In _3(&}
y=1 | R ps

_r M- =D =DMg+2 Y
y-1 y+1 (y +)M;

2.21

L’entropie massique de I’écoulement situé en aval du disque de Mach (région 3) est
plus grande que celle obtenue a la traversée des deux ondes de choc obliques (incidente et

réfléchie).
2.5.2.4 Représentation polaire

La figure 2-17, montre la représentation polaire de choc associée a la réflexion de
Mach, au voisinage du point triple. La polaire (I) représente tous les états possibles de
I’écoulement a la traversée d’un choc oblique quelconque. Le point (2), qui appartient a (1),
représente ainsi 1’état de 1’écoulement derricre le choc incident. Le point (3) qui appartient
¢galement a la polaire (I) représente I’état de 1’écoulement derriere le disque de Mach. Le
point (2) est également le point de départ de la polaire (R) qui représente les états possibles
de I’écoulement en aval du choc réfléchi. Le point (3) appartient également a cette polaire.
Cette double appartenance du point (3) aux polaires (I) et (R) est due au fait qu’au
voisinage du point triple, les pressions de part et d’autre de la ligne de glissement sont

¢gales et au fait que les lignes de courant sont paralleles : Ivanov & al. [12].

Fig 2-17 Représentation polaire d une réflexion de Mach obtenue pour un nombre

de Mach égale a 10 [12].
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La figure 2-18 montre trois solutions possibles de I’écoulement au voisinage du point triple

d’une réflexion de Mach.

Fig 2-18Représentation polaire des trois réflexions de Mach possibles :

a) réflexion de Mach directe,

b) réflexion de Mach stationnaire,

¢) réflexion de Mach inverse [12].

Suivant la position de I’intersection des polaires du choc incident (I) et du choc réfléchi

(R), on peut distinguer trois types d’interaction de Mach :

1. Une réflexion dite réflexion de Mach directe (DiMR) définie par I’intersection
(point a de la figure 2-18) de la polaire (Ri) avec la partie droite de la polaire (I).
Dans ce cas, la déflexion nette de I’écoulement, par rapport a 1’écoulement

immédiatement en aval du choc fort (m) forme un tube de courant convergent (voir

figure 2-19 a).

2. Une réflexion dite réflexion de Mach inverse (InMR) [80] qui résulte de
I’intersection de la polaire (Riii) avec la partie gauche de la polaire (I) (point c de la
figure 2-19). Dans ce cas, la déflexion nette de I’écoulement est négative et

I’écoulement en aval du choc fort (m) forme un tube de courant divergent (voir

figure 2-19 b).
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3. Lorsque le point d’intersection se situe sur ’axe des pressions (point b de la figure
1.9), la réflexion de Mach est dite stationnaire (StMR). La déflexion nette de
I’écoulement est alors nulle et les lignes de courant sont paralléles derriere le choc

fort (voir figure 2-19 c).

On peut également constater que dans le cas de la réflexion de Mach stationnaire,
I’intersection de la polaire (I) avec la polaire (Rii) en (b) suggere I’existence d’une possible
réflexion réguliere. De méme dans le cas de la réflexion de Mach inverse, I’intersection de
la polaire (Riii) avec I’axe des pressions en (d) suggere également la probable existence
d’une réflexion réguli¢re. Il est ainsi évident que différentes configurations de réflexions
sont possibles pour les mémes conditions initiales. La question des transitions entre ces

différentes configurations se pose alors : Li & al. [10], et Zeitoun & al. [13].

a) Réflexion de Mach directe b) Réflexion de Mach inverse c¢) Réflexion de Mach stationnaire

Fig 2-19 Vue schématique des trois types de réflexions de Mach [10].
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Chapitre

Criteres de transition et
phénomenes d’hystérésis dans
les réflexions d’ondes de

choc

3.1 Introduction

Le probléme d’interactions de chocs en présence de paroi fixe ou mobile présente
un intérét indéniable dans les applications aéronautiques et spatiales. Le domaine
d’application couvre toute I’aviation supersonique et concerne particulicrement les
écoulements dans des entrées d’air supersoniques, dans des tuyeres propulsives en
présence de décollement ou dans des écoulements externes le long du fuselage. Afin de
bien mettre en évidence I’importance de tels phénoménes et leurs champs d’applications,

nous présentons ici quelques exemples pratiques.

Entrée d’air supersonique

Lors des vols d’engins spatiaux a des nombres de Mach tres ¢élevés, des ondes de
choc apparaissent et donnent naissance a des écoulements trés complexes. En effet, le type
de réflexion de choc sur I’obstacle détermine la répartition de charge et de pression a la
surface du corps. En aérodynamique supersonique, la conception d’avions de plus en plus
performants doit faire face aux problémes d’interférences de chocs, phénomeénes
extrémement dangereux aussi bien pour la stabilit¢ que pour le rendement propulsif de
I’engin. Les figures 3-1 et 3-2 montrent deux types d’entrée d’air supersonique avec
formation de chocs et de détentes. La figure 3-1 fait apparaitre une réflexion régulicre
tandis que la figure 3-3 montre une entrée d’air quelconque (non nécessairement
symétrique) avec apparition de phénoméne de Mach et de point triple. La réflexion

réguliere et la réflexion de Mach seront examinées tout au long de cette étude.
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Fig 3-3 Entrée d’air supersonique avec formation de disque de Mach

Tuyere supersonique décollée

On se place dans le cas ou la pression juste a la sortie de la tuyere est inférieure a la
pression ambiante (tuyere sur détendue). La ligne de glissement qui sépare I’écoulement
sortant a grande vitesse et le fluide au repos est déviée d’un angle 7 vers ’axe de la
tuyere, ce qui engendre une onde de compression qui rencontre 1’axe en un point appelé C,
figure 3-4. Ce point est le départ d’une onde réfléchie. Ainsi, les particules de fluide

subissent une double compression pour étre finalement a un état uniforme.
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Fig 3-4 Réflexion réguliére dans une tuyere décollée

Quand le taux de sur-détente est trés fort, un nouveau phénomene apparait et
modifie complétement la structure de 1’écoulement décrite ci-dessus. Au fur et a mesure
que la différence de pression augmente, I’angle de déviation 7 augmente, le nombre de
Mach en aval du choc de décollement diminue et I’écoulement dans cette région n’est plus
compatible avec la nouvelle déviation. La réflexion du choc sur I’axe ne peut étre
régulicre, et le choc oblique se détache pour former un choc droit appelé Disque de Mach,

voir figure 3-5.

Fig 3-5 Réflexion de Mach dans une tuyere décollée

Hormis I’axe ou il est droit par symétrie (absence de gradient), C3 est un choc courbe avec
en aval un écoulement subsonique figure 3-6, tandis que dans la région 2 1’écoulement
reste toujours supersonique. Pour des raisons d’équilibre de pression, il y a apparition du

choc C2.

Fig 3-6 Saut de pression de part et d’autre du point triple
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Le point I commun aux trois chocs est un point triple ou coexiste quatre états : Ambrosia &
al. [1] :

e Un état amont supersonique désigne par (O).

e Un état supersonique (1) en aval du choc incident (C1).

e Un état supersonique (2) en aval du choc réfléchi (C2).

¢ Un état subsonique, rotationnel (3) en aval du choc (C3).

En aval du disque de Mach C3, I’écoulement perd son caractére homentropique.
Les écoulements (2) et (3) sont séparés par une ligne de glissement. D’apres les relations
de Rankine-Hugoniot, toutes les propriétés de I’écoulement, a I’exception de la pression,
subissent une discontinuité a la traversée de cette ligne de glissement. Ainsi, un gradient de
vitesse se crée et forme une zone de mélange assurant la transition de I’écoulement de
I’état (2) a (3). Cette couche de mélange, zone de forte variation d’entropie, est souvent le

siege de phénomenes tourbillonnaires.

Les critéres de transition entre la réflexion réguliere et la réflexion de Mach sont
mal connus et font actuellement 1’objet de recherches poussées. En effet, le passage d’une
configuration a une autre se fait généralement de maniére quasi-instantanée ce qui peut
conduire, dans le cas d’une tuyere décollée, a une dissymétrie du point de décollement ou a
une déstabilisation du jet propulsif. Compte tenu des risques qu’un tel régime comporte
pour Iintégrité et la stabilité du lanceur, il est indispensable de bien comprendre les causes
de ’apparition de tels phénomenes et d’étre en mesure de les prédire afin de les éviter ou

de les maitriser.

3.2 Transition entre réflexion réguliére et réflexion de Mach

Le phénomene de réflexion des ondes de choc a été rapporté pour la premiere fois
par E. Mach en 1878. Il avait alors distingué deux types de réflexion : une réflexion dite
réguliere faisant intervenir un choc incident, un choc réfléchi et une réflexion appelée a
titre posthume réflexion de Mach faisant intervenir en plus des chocs incident et réfléchi,

un choc fort quasi normal a la direction de I’écoulement (chapitre 2).

La réflexion d’une onde de choc sur une surface plane altérée par la présence de la

couche limite sur la paroi. L’onde de choc peut causer le décollement de la couche limite et
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la configuration réelle est ¢loignée de la configuration prédite par la théorie des fluides
parfaits. De méme 1’interaction de chocs parfaitement symétriques est moins probable. En
revanche les écoulements réels (entrée d’air, écoulement externe) sont souvent le siege
d’interaction de chocs d’intensités et de familles différentes et la portée de leur étude est
considérable. Les travaux expérimentaux dans ce domaine sont peu nombreux voire
inexistants. Comme dans le cas de I’interaction de deux chocs symétriques, il existe deux
configurations d’interaction : I’interaction de Mach (MR) et I'interaction réguliere (RR).
Une étude analytique et numérique a été menée pour établir d’une part les criteres de
transition entre ces deux types d’interaction et d’autre part identifier de nouveaux
phénomenes inhérents a ce type d’écoulement. Les configurations d’interaction (MR) et

(RR) et les notations géométriques

L’étude analytique ¢élaborée par Von Neumann [2], a mis en lumiére deux critéres
possibles pour la transition réflexion réguliere «» réflexion de Mach. Un critére consiste
en I'inexistence de la réflexion réguliere au-dela de I’angle de détachement du choc
réfléchi, Pautre stipule que le passage d’une configuration a D’autre se fait sans
discontinuité de pression pour 1’angle de Neumann entre ces deux critéres qui sont d’autant
plus distincts que le nombre de Mach est ¢élevée, il existe une zone duale ou les deux types
de réflexion sont possibles. On est conduit a se poser la question suivante : Quel est I’angle
de transition pour un écoulement stationnaire ? A la fin des années quarante et au début des
années cinquante des auteurs tels que Liepmann et Roshko (1957), Landau et Lifchitz
(1957) et d’autres avaient suggéré le critére de détachement comme le bon critére. Leur
conviction avait été fondée sur des expériences réalisées a des conditions modérément
supersoniques (M < 3). Or pour de tels écoulements, la zone duale étant peu large. Une
confusion des deux critéres compte tenu des incertitudes expérimentales est a des nombres
de Mach plus élevées (M > 5). Des auteurs tels que Henderson & al. [3,4], Hornung & al.
[5], ont réveélé le critére de von Neumann comme la limite de passage entre les deux
configurations de réflexion. En (1979) Hornung & al. [6], a avancé I’hypothese de
I’existence d’un phénomeéne d’hystérésis lors de la transition. D’aprés cette hypothese la
transition de la réflexion réguliere vers la réflexion de Mach devrait se produire au critére
de détachement, alors que la transition inverse devrait avoir lieu au critére de Von-
Neumann. Cependant les expériences antérieures et de nouvelles expériences réalisées par
Hornung & al. [7], n’est pas confirmé cette hypothese et le critére de Von Neumann a été

retenu comme la limite de passage entre les deux types de réflexion.
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3.2.1 Critéres de transition

Les polaires de chocs (chapitre 2) ont déja permis d’étudier les conditions
d’existence de la réflexion Régulicre et de la réflexion de Mach. Le passage entre ces deux
réflexions peut également €tre analysé et interprété a 1’aide de ces polaires de chocs. Trois
valeurs particuliéres de la déviation de 1’écoulement existent, caractérisant chacune un

critére de transition.

3.2.1.1 Critére de Von Neumann
En partant de la réflexion réguliére (RR) voir figure 3-5 et en augmentant 1’angle de

déflexion @, il existe une valeur particuliere 8, pour laquelle les polaires (I) et (R) se

croisent sur I’axe des pressions, voir figure 3-7. Le point (N), point de Neumann est
caractérisé par l’existence de deux configurations possibles donnant, pour une méme
déviation globale nulle de I’écoulement, un rapport de compression identique par
I’intermédiaire, soit de deux chocs faibles (RR), soit d’un seul choc de type normal. Cette
situation correspond a 1'un des critéres proposé pour le passage de la réflexion régulicre a
la réflexion de Mach (MR). Ce critére a été suggéré des les années quarante par Von
Neumann, puis a été réintroduit par Hornung & al. [7] sous le nom de criteére de I’équilibre

mécanique.

0
Oy 0

Fig 3-7 Représentation polaire du critére de Von Neumann
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Cette transition possible se fait, en effet, sans discontinuité de pression et peut se formuler
mathématiquement de la fagon suivante:

6,-6,=6,=0

Ce critére est caractérisé par la donnée de la valeur de I’angle de déviation de 1’écoulement

0, (M,,y)et la valeur de I’angle de choc incident correspondant s, (M, 7).

3.2.1.2 Critére de détachement

Pour une valeur plus ¢levée de I’angle de déflexion de I’écoulement, la polaire (R)

devient tangente a I’axe des pressions, voir figure 3-8. Cette situation correspond a la
limite au-dela de laquelle il n’existe plus de solutions pour un choc oblique réfléchi
attaché.
0, (M,,y) Est donc la déviation maximale au-dela de laquelle toute réflexion réguliere est
impossible. Cette limite a été proposée comme autre critére de passage entre les réflexions
RR et MR et porte le nom de critére de détachement. Sa formulation mathématique est la
suivante : 6,—0,=0

L’angle de choc incident correspondant est noté 5” (M,,y)

90
Sp

Fig 3-8 Représentation polaire du critére de détachement
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3.2.1. 3 Criteére soniques

On peut également citer un troisiéme critére, le critére sonique, trés proche du
critere de détachement. Cette limite correspond a la situation ou I’écoulement a 1’aval du

choc réfléchi devient subsonique, voir figure 3-9. L’angle du choc incident correspondant
estnoté & et on peut noter que 5 < 5" . Ces deux critéres sont trés proches I’un de I’autre

et, sur le plan expérimental, il est tres difficile de les distinguer. Par la suite, on se référera

donc au critére de détachement.

50
Js

Fig 3-9 Représentation polaire du critére sonique

3.2.2 Zone duale

Les angles de chocs limites correspondant aux critéres de Von Neumann &," et de

détachement 5” sont des fonctions du nombre de Mach amont M, et du rapport des

chaleurs spécifiques y. Les évolutions de ces angles limitent, en fonction du nombre de
Mach de I’écoulement a I’infini amont, sont représentées sur la figure 3-10, pour y = 1,4.
La transition ver le critére mécanique, se fait lorsque le saut de pression a travers les deux
chocs est égal au saut de pression a travers un choc normal. Le second la transition
correspond a la limite de la solution réguliére : Courant & al. [8]. On peut distinguer trois

Z0ones :

e Pourd, <5/, seule la réflexion réguliére est possible.

e Pourd, >3, seule la réflexion de Mach est possible.
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e Pour 5" <5 <5, les deux solutions sont possibles, cette zone est appelée zone

duale.

5P

o

Fig 3-10 Evolution des critéres de transition dans le plan (M ,0,)

On remarque sur la figure 3-10, que I’angle de transition relatif au critére de détachement
5" est toujours supérieur & 1’angle de transition mécanique 8" . De plus, pour des nombres

de Mach éléves la différence entre les deux angles peut aller jusqu’a 10°. Il est important
que signaler que la figure 3-10, est purement qualitatif.
Hornung & al. [6] a émis I’hypotheése selon laquelle la transition donnait lieu a un
phénomeéne d’hystérésis. Les travaux théoriques de Ben-Dor [9], les résultats
expérimentaux de Chpoun & al. [10] ainsi que les calculs numériques d’Ivanov & al. [11]
viennent soutenir cette hypothése. En effet, les angles de transition sont différents suivant
la rotation du systéme générateur de choc autour d’un angle initial donné. Il y a une
sensibilité de la transition a la variation d’angle du choc.

Jusqu’a présent aucune étude n’a été faite pour voir I'influence des différents
parametres tels que la mémoire de 1’écoulement (conditions initiales), les effets 3D, les

perturbations amont ou aval (turbulence, acoustique....)
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3.3 Phénomenes d’hystérésis

Il a été confirmé expérimentalement I’existence d’un phénoméne d’hystérésis se
produisant dans la zone duale lors du passage d’une réflexion régulicre & une réflexion de
Mach et inversement. Ce phénomene peut apparaitre suite a différentes conditions :-

e Augmentation puis diminution de I’angle du choc incident

e Emploi de différentes conditions initiales selon I’historique de 1’écoulement

(champ initial uniforme, amorcage rapide).
3.3.1 Hystérésis en angle

Les critéres de transition associés aux deux types d’interférences définissent une
zone duale dans laquelle la réflexion régulicre et la réflexion de Mach sont, en théorie,
possibles.

Cette zone duale est représentée sur la figure 3-11 dans le plan (M,,0) et dans le

plan, (M,,5) oJet O désignant respectivement I’angle de choc incident et ’angle de

déviation de I’écoulement. Cette zone est d’autant plus large que le nombre de Mach est

élevé.
g - - QD
= 30 — éflexion de Mach JJI_:——*-’*_
55 H\| C -
E "' i . /,/’
= i r e
50 \ i 25 <
| i r cane A ~
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Fig 3-11 Domaines des différentes configurations possibles
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Les lignes associées aux critéres de Von Neumann et de détachement divisent ces plans en
trois parties :

- Un domaine dans lequel seule la réflexion réguliére est possible (6<6,,6<3, )

- Un domaine pour lequel seule la réflexion de Mach est possible (6> 6,,,6>6,))

- Un domaine dans lequel les deux types de réflexion sont possibles
(0,<0<0,,6,<6<5,)

L’existence de conditions au-dela desquelles la réflexion réguliére ou la réflexion

de Mach sont impossibles et I’existence de la zone duale, a conduit Hornung & al. [6] a

faire I’hypothéese de I’existence d’un phénomeéne d’hystérésis lors de la transition réflexion

réguliére - réflexion de Mach.

Ce phénomene s’explique simplement. Si I’on choisit un point de départ situ¢ dans
la zone ou seule la réflexion réguliére est possible (8 <6, ), et si I’on augmente alors
I’angle de déviation de I’écoulement, la réflexion réguliére doit se maintenir jusqu’au
critere de détachement. Au-dessus de cette valeur, la réflexion réguliere est impossible et la

transition RR/MR vers la réflexion de Mach doit s’effectuer.

Si 'on diminue maintenant 1’angle de déviation de I’écoulement, la transition
inverse MR/RR doit avoir lieu lorsque le critere de Von Neumann est atteint. En deca de
cette valeur, la réflexion de Mach est effectivement impossible.

Suivant le sens de variation, la transition entre les deux types de réflexion ne s’effectue
donc pas pour la méme valeur d’angle. Ce phénomene d’hystérésis dépend donc de la

variation de I’angle de déviation de 1’écoulement.
3.3.2 Hystérésis en Mach

Il existe une deuxiéme facon d’observer le phénomeéne d’hystérésis. La transition
entre les deux types de réflexion est alors étudiée en faisant varier I’angle de choc incident
0 par variation du nombre de Mach amont M, I’angle de déviation de I’écoulement 6
restant cette fois-ci constant.

Pour mieux comprendre ce phénomeéne, il est plus simple de représenter les critéres

de Von Neumann et de détachement non plus dans le plan (M ,5 ), mais dans le plan

(M,,0) voir figure 3-11. Il est alors possible, pour un angle de déviation donné, et par
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décroissance puis croissance du nombre de Mach de traverser entierement (chemin 1) ou

en partie (chemin 2) la zone duale, révélant ainsi un phénomeéne d’hystérésis.

Ce phénomene suggéré par la théorie n’a été que trés peu étudié jusqu’a présent.
Récemment, des calculs numériques d’Onofri & al. [12] et Ivanov & al. [13]. basés sur la
résolution des équations d’Euler ont vérifié 1’existence de cette hystérésis, mais il n’a
jamais été mis en évidence expérimentalement. Pour ce faire, il faudrait en effet pouvoir
disposer d’une soufflerie dans laquelle il serait possible de faire varier le nombre de Mach
pendant la rafale, reproduisant ainsi les conditions rencontrées par une entrée d’air, a

géométrie fixe, d’un véhicule supersonique en vol réel.

3.3.2 Autres phénomeénes d’hystérésis

En complément a ces deux phénoménes, de récentes études ont également mis a
jour deux nouvelles boucles d’hystérésis. La premicre peut se produire si ’on augmente
puis ’on diminue la pression aval, Ben-Dor & al. [14] [15].

La seconde, mise en évidence numériquement par Vuillon & al. [16] et expérimentalement
par Sudani & al. [17], est obtenue en gardant le nombre de Mach et I’angle de choc

constants et en faisant varier le rapport de forme de I’entrée d’air.

3.4 Interactions de chocs dissymétriques

On a jusqu’a présent traité 1’étude de la réflexion d’un choc sur un plan de symétrie
réel (cas d’une paroi) ou virtuel dans le cas d’interférence de deux chocs symétriques,
permettant de s’affranchir des effets visqueux associés au développement d’une couche
limite sur une paroi plane. La plupart des travaux de recherche sur les réflexions d’ondes
de choc stationnaires (Von Neumann & al. [18]. Henderson & al. [19], Hornung & al. [6].
Chpoun & al. [20]. Leclerc & al. [21]. Vuillon & al. [16]. Ivanov & al. [22].) n’ont
¢galement traité jusqu’a présent que des cas de réflexions symétriques. Cependant, dans la
réalité, I’interaction de chocs parfaitement symétriques est moins probable que celle de
chocs dissymétriques. Les écoulements réels (entrée d’air, écoulement externe,...) sont
souvent le siége d’interaction de chocs d’intensités et de familles différentes. L’¢étude
d’interaction de chocs asymétriques a donc une portée considérable, cependant les travaux
expérimentaux dans ce domaine sont pour I’instant peu nombreux, voire inexistants. C’est

pourquoi Chpoun & al. [23]. ont entrepris une étude expérimentale sur ce sujet. Leur étude
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a permis de mettre a jour, identiquement au cas symétrique, 1’existence d’un phénomeéne

d’hystérésis lors de la transition réflexion réguliére — réflexion de Mach.

3.4.1 Configurations d’interactions dissymétriques

Comme dans le cas de I'interaction de deux chocs symétriques, il existe deux
configurations d’interaction : I’interaction de Mach (MR) et I’interaction réguliére (RR).
Ces deux configurations et les notations géométriques correspondantes sont représentées
sur la figure 3-12. L’interaction réguliére est constituée de deux chocs incidents (i;) et (ip),
de deux chocs réfléchis (1) et (r2) et d’une ligne de glissement (s). Ces cinq discontinuités
se rejoignent au point (R). La ligne de glissement (s) traduit le fait que les écoulements
dans les régions (3) et (4) sont passés a travers des structures de choc inégales (ij, 12) et (iz,
r2). Les conditions aux limites pour la configuration (RR) sont :
0:—0;=0,04=0,

0 = 0 lorsque 8; = 0, c’est-a-dire lorsque I’interaction est symétrique.

L’interaction de Mach comporte en plus de chocs incidents et des chocs réfléchis,

un choc fort quasi normal reliant les points triples (T,) et (T2). Deux lignes de glissement

(s1) et (s2) completent le systéme de chocs. Les conditions aux limites pour une interaction

de Mach sont les suivantes.

01 —03=0 et,0,-0,=5,, et 0,=0, Lorsque 0; = 0,.

Fig 3-12 Interactions de chocs asymétriques
(a) Schéma d’une interaction régulicre.

(b) Schéma d’une interaction de Mach [20].
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3.4.2 Etude analytique

L’intérét principal dans les études d’interaction de choc réside dans Ila
détermination des criteres de transition. Il s’aveére que la théorie du triple choc donne des
résultats satisfaisants concernant les critéres de transition dans le cas de I’interaction de
deux chocs symétriques. Nous allons employer cette théorie pour la détermination des

critéres de transition dans le cas asymétrique.

Les conditions aux limites des configurations (RR) et (MR) dans le cas asymétrique
étant différentes de celles du cas symétrique, certaines particularités inhérentes a la
configuration asymétrique seront discutées. L’utilisation des polaires de choc est trés
commode pour analyser les différentes configurations possibles d’interactions de chocs
chpoun & al. [10]. Suivant la position de I’intersection des polaires du choc incident (P-I)
et du choc réfléchi (P-R), on peut distinguer trois types d’interaction de Mach (figure 2-18,
chapitre 2). Une interaction de Mach directe (DiMR) définie par I’intersection (point a sur
la figure) de la polaire (P-R;) avec la partie droite de la polaire (P-I). L’interaction de
Mach inverse (InMR) résulte de I’intersection de la polaire (P-R3) avec la partie gauche de
la polaire (P-I) (le point ¢ sur la figure). Lorsque le point d’intersection se situe sur I’axe
des pressions (le point b de la figure), on dit que I'interaction de Mach est stationnaire
(StMR). Dans le cas de I’interaction de Mach directe, I’écoulement immédiatement en aval
du choc fort (m) forme un tube de courant convergent, alors que dans le cas d’une
interaction de Mach inverse il forme un tube de courant divergent. Dans le cas d’une
interaction de Mach stationnaire les lignes de courant sont parall¢les derri¢re le choc fort.
Pour un écoulement uniforme caractérisé par un nombre de Mach M, les rapports de
pression a travers un choc oblique en fonction de ’angle de déflexion de 1’écoulement

représentent la polaire de choc dont I’expression est donnée par Han & al. [24].

o=xf(y,M,() 3-1

Avec

(€ =2y (M =)= (7 + D& —D]j” 10

,ME) = t B 2
fr.MS)=ar an([yM —( DIy + (7 + (¢ = D]
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Ou y,l,et Oest respectivement le rapport des chaleurs spécifiques, le rapport des

pressions a travers les chocs et ’angle de déflexion de 1’écoulement. Finalement la pente

locale de la polaire de choc est obtenue par dérivation de la fonction ci-dessus, c’est-a-dire

s
z_ig(y’M’é’) 3-3

[27(M* =1 = (y + (¢ =DI*[24+ (y + ) - DI

M —fa—(y + Ml E - 20— 1) 3-5

Les équations précédentes seront utilisées par la suite pour déterminer les critéres
de transition entre les différents types d’interaction de chocs dissymétriques. Ces
différentes interactions possibles de chocs dissymétriques vont, a présent, tre illustrées et

analysées a ’aide des polaires de choc.

La figure 3-13. Représente sept combinaisons possibles de polaire de choc. Pour
I’ensemble le nombre de Mach est de 4.96 et la polaire P-I est la méme. De plus en fixant
la déflexion @ = 25", les polaires P-R; sont identiques. Il est & noter que les intersections de
la polaire P-I et les P-R; prédisent une réflexion de Mach directe (DiMR) comme le montre

la figure 3-13 (3-13 A a 3-13 G).

La figure 3-13A, montre la combinaison des polaires de choc pour une
déflexion @, =35 . Comme 1’on peut voir, I’intersection des polaires P-I et P-R, définit
encore une réflexion de Mach directe. En conséquence la configuration globale de
I’interaction consiste en deux réflexions de Mach directes. Cette configuration de chocs est
illustrée sur la figure 3-13A. Les lignes de glissement issues des points triples forment
alors une tuyere convergente a travers laquelle I’écoulement est accéléré jusqu’aux
conditions supersoniques. Lorsque 1’on diminue la déflexion 8, a 29,97, les polaires P-R;
et P-R, deviennent tangents. Leur intersection définit alors une interaction réguliére. On
notera que dans cette situation il existe toujours une interaction de Mach formée de deux
réflexions de Mach directes correspondant aux deux points triples. Cette situation limite est

équivalente au critére de détachement dans le cas de la réflexion d’un choc sur une surface
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solide. Pour un angle 6, = 28,5, la configuration de choc est représentée par les polaires de

choc de la figure 3-13 C. Cette situation comporte également une interaction régulicre et
une interaction de Mach formée de deux réflexions de Mach directes. Lorsque la déflexion
0, atteint 20.87", la polaire P-R; croise P-I sur ’axe des pressions figure 3-13 D. Il en

résulte alors un point triple définissant une réflexion de Mach stationnaire StMR alors que
le deuxi¢me point triple définit toujours une réflexion de Mach directe DiMR,. Le schéma
correspondant a ce type d’interaction est représenté sur la figure 3-14 b. la ligne de
glissement issue de la réflexion StRM; est alors parallele a la direction initiale de

I’écoulement. Les deux lignes de glissement formant alors un tube de courant convergent.

Pour un angle 6, plus faible, par exemple 8, =19°, on obtient la configuration de la

figure 3-14 e. Dans cette situation, les deux solutions correspondant a I’interaction régulée
et a I'interaction de Mach sont possibles. Cependant, I’interaction de Mach est formée
maintenant d’une réflexion de Mach inverse InMR, et d’une réflexion de Mach directe
DiMR;. Le schéma de ce type d’interaction est représenté sur la figure 3-14 c. On notera
que la ligne de glissement issue de la réflexion InMR; est orientée positivement par rapport
a la direction de I’écoulement. Cependant, le tube de courant en aval du choc fort reste

convergent. Lorsque ’on diminue davantage la déflexion 6, en la portant par exemple a

16.89°, on obtient une situation limite ot les trois polaires se croisent en un méme point
figure 3-13 F. Dans cette situation, les deux solutions, c’est-a-dire, I’interaction régulicre et
I’interaction de Mach sont confondues. Cette situation est équivalente au critére de Von

Neumann pour la réflexion d’un choc sur une surface solide.

Aux angles de déflexion 6, plus faibles, par exemple 12°, on obtient une

combinaison de polaires représentée sur la figure 3-13 G. Dont le schéma de I’interaction
est donné sur la figure 3-14 d. Ici, I’interaction de Mach est formée d’une réflexion de
Mach directe et d’une réflexion de Mach inverse. Cependant les lignes de glissement issues
des points triple forment un tube de courant divergent. Cette situation est incompatible
avec les conditions aux limites avales, puisque I’écoulement doit accélérer pour y atteindre
des conditions supersoniques. Or, ceci ne peut se reproduire qu’avec un tube de courant
convergent. Donc la solution représentée par les deux points triples sur le diagramme des
polaires n’est pas physique. Il sort de la discussion ci-dessus que les configurations
correspondant aux figures 3-13 B et 3-13 F, représentent deux cas extrémes qui limitent

une région dans laquelle les deux types d’interaction sont possibles, alors que pour des
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angles 6, supérieurs ou égale 29.9°, seule la configuration de Mach est possible, tandis que
pour 6, inférieur ou égale 16.89", seule la configuration réguliére est possible. Il est a

rappeler que I'interaction de deux chocs asymétriques impliquant une réflexion de Mach
directe DiMR et une réflexion de Mach inverse InMR est théoriquement possible, alors que
I’interaction de deux chocs symétriques impliquant deux réflexions de Mach inverses
InMR est impossible. Une autre particularité intéressante de I’interaction de deux chocs
asymétriques est I’existence d’une réflexion réguliere impliquant un choc oblique fort dans
certaines situations. Par exemple la disposition des polaires de chocs représentée sur la

figure 3-15 a. Correspondant a6, =35 er6,_16.08", implique I’existence d’une interaction

réguliere (RR) et d’une interaction de Mach comprenant une réflexion de Mach inverse
(InMR) et une réflexion de Mach directe (DiMR). Si I’on regarde de prés la solution
correspondant a I’interaction régulicre, figure 3-15 b, elle implique un choc faible sur la
polaire (P-R;) et un choc fort sur la polaire (P-R») et elle implique bien un choc solution
physique. Cependant, il est a noter qu’une réflexion réguliere impliquant un choc oblique
fort ne peut pas étre obtenue, sauf si des conditions spéciales sont imposées en aval de la

configuration de choc : Durand [25].
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(A)- La combinaison des polaires de choc correspondant a une interaction de Mach formée de deux
réflexions de Mach directes (DIMR)

(B)- La combinaison des polaires de choc correspondant a une interaction de Mach formée de deux
réflexions de Mach directes (DiMR) et une interaction réguliére (situation limite correspondant au
critére de détachement)

(C)- La combinaison des polaires de choc correspondant a une interaction de Mach formée de deux
réflexions de Mach directes (DiMR) et une interaction réguliere (situation illustrant la zone duale)
(D)- La combinaison des polaires de choc correspondant & une interaction réguliére et une
interaction de Mach formée de deux réflexions de Mach directes (DiMR) et d’une réflexion de
Mach stationnaire (StMR)

(E)- La combinaison des polaires de choc correspondant & une interaction réguliére et une
interaction de Mach formée de deux réflexions de Mach directes (DiMR) et d’une réflexion de
Mach inverse (InMR)

(F)- La combinaison des polaires de choc correspondant & une interaction réguliére et une
interaction de Mach formée de deux réflexions de Mach directes (DiMR) et d’une réflexion de
Mach inverse (InMR) (situation limite correspondant au critére de von Neumann)

(G)- La combinaison des polaires de choc correspondant a une interaction réguliére et a une
interaction de Mach (solution non phasique) formée d’une réflexion de Mach directe (DiMR) et

d’une réflexion de Mach inverse (InMR)

Fig 3-14 Les différentes configurations d’écoulement en aval du disque de Mach [28].
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Fig.2.15 Combinaison de polaires de choc illustrant une réflexion réguliere impliquant un

choc réfléchi fort [26].
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Chapitre

Meéthodes numériques de calcul des

4 écoulements compressibles

4.1 Introduction

Une étude numérique de la transition réflexion réguliere vers réflexion de Mach, a
¢été mise en ceuvre. Le but de cette étude est de retrouver numériquement les phénomeénes
d’hystérésis préalablement observés lors des expériences, et cela sur un plan plus
quantitatif que qualitatif. Il ne s’agit pas, en effet, de retrouver avec exactitude les valeurs
de transition théoriques bien connues, mais plutdt de retirer de ses calculs une meilleure
compréhension des phénomeénes d’hystérésis. Précédemment, de nombreux auteurs ont
déja mis en évidence de tels phénomenes, en employant différentes méthodes numériques.
La plupart d’entre eux se basent, généralement, sur la résolution des équations d’Euler.
Cette méthode semble étre la plus usitée, on peut notamment citer les travaux d’Ivanov &
al. [1]-[3], Kudryavtsev et al. [4] [5], Khotyanovsky & al. [6] [7], D’ Ambrosio [8], Hadjadj
& al. [9], Schmisseur [10] ou encore d’Onofri & al. [11]. Des calculs basés sur I’approche
moléculaire, utilisant la méthode DSMC (Direct Simulation Monte Carlo) ont également
été menés, citons ici les travaux d’Ivanov & al. [12] [13] ou de Kudryavtsev & al. [14].
D’autres auteurs s’attachent a la prise en compte et a la modélisation des effets de gaz
réels, voir notamment Zeitoun & al. [15], Burtschell & al. [16] et Chpoun & al. [17]. Enfin
quelques travaux, minoritaires dans cette longue liste, sont relatifs a des simulations

résolvant les équations de Navier-Stokes : Druguet & al. [18].

Ce chapitre est consacré en premier lieu a la présentation des différents schémas a

capteur de choc, puis les modéles physiques et mathématiques de la mécanique des fluides
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a travers un rappel des équations de Navier Stokes compressibles instantanées puis
moyennées. La discrétisation de ces équations est ensuite illustrée en utilisant la méthode
des volumes finis, utilisée dans le code du calcul numérique (CFD-FASTRAN). En
deuxiéme lieu, nous exposerons les modeles de turbulence utilisés : Balwin Lomax,
Spalart Allmaras, k-¢ et k-. Enfin, nous présenterons les différentes étapes suivies lors
des simulations numériques (maillage, conditions initiales et aux limites, propriétés du gaz,

convergence et post traitement).
4.2 Méthodes de calcul des écoulements visqueux compressibles

Durant les derniers siécles, des progres considérables ont été enregistrés dans le
développement du matériel informatique et des méthodes numériques. Ces progrés ont
mené a I’émergence de la CFD « Computational Fluid Dynamics » comme nouvel outil de
prédiction des écoulements fluides. Ce nouvel outil permet le calcul des propriétés de
I’écoulement a chaque point du domaine et méme dans les régions ou les mesures
expérimentales sont impossibles ou difficiles a réaliser. En plus, les ordinateurs actuels
permettent des calculs rapides et moins coliteux que les simulations expérimentales :
Jamesok & al. [19]. En effet, aprés 40 années d’évolution rapide, la CFD occupe
actuellement une place importante dans le processus de design d’un nouvel avion. Elle joue
un réle complémentaire aux souffleries, surtout, pendant la phase préliminaire de design :

Venkatakrishna & al. [20].

La résolution numérique des équations moyennes de Reynolds compressibles,
complétées par un modele de turbulence, a fait 1’objet d’une recherche intense durant la
derniére décennie. La majorité des solveurs développés sont basés sur la méthode des
volumes finis ou deux types de schémas sont en compétition. Les schémas centrés tel que
celui de Jameson & al. [21] et les schémas en amont "upwind" tel que celui proposé par
Roe. [22]. Récemment, les schémas "upwind" ont suscité un grand intérét de la part de la
communauté CFD pour la résolution des équations régissant les écoulements
compressibles. Etant naturellement dissipatifs, ces schémas disposent d’un mécanisme
implicite de stabilisation, alors que les schémas centrés requicrent 1’addition explicite d’un
terme de dissipation artificielle pour assurer leur stabilité numérique. Dans ce chapitre, les
schémas de capture de choc utilisés pour le calcul numérique en mécanique des fluides

(CFD) et aéroacoustique (CAA) sont tout d’abord présentés.
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4.2.1 Méthodes de capture de choc

La résolution des chocs par les schémas de capture de choc utilisés pour le calcul
numérique en mécanique des fluides (CFD) puis en aéroacoustique (CAA) est trés coliteuse
numériquement car ’épaisseur d’un choc est de I'ordre de grandeur du libre parcours
moyen : Nelsos & al. [23]. La solution est donc habituellement tronquée spectralement par
le maillage et les méthodes numériques utilisées. Une conséquence est la génération
d’oscillations de Gibbs au voisinage de la discontinuité qui font partie de la solution :
Rumsey & al. [24], mais peuvent rendre le calcul instable. Pour supprimer les oscillations

de Gibbs, il existe deux approches classiques en CFD :

e Le «shock fitting », Kopriva [25] : Le maillage s’adapte a la position du choc et les
variables de part et d’autre du choc sont calculées avec des relations de saut. Le
« shock fitting » est difficilement applicable pour un calcul LES tridimensionnel car
cette méthode est coliteuse numériquement.

e Le «shock capturing » : le choc est « capturé sur le maillage », c’est-a-dire qu’il est
réparti sur les différents points du maillage et stabilis¢ par des schémas numériques

dissipatifs.

4.2.2 Capture de choc utilisé en CFD

La plupart des méthodes numériques, utilisées aujourd’hui, pour résoudre les
équations d’Euler avec les termes visqueux et de transfert de chaleur, sont basées sur la
technique des volumes finis. Ces méthodes peuvent étre divisées en deux grandes
catégories, les schémas aux différences centrées et les schémas avec différentiation en

amont (schémas « upwind»).

4.2.2.1 Schémas aux différences centrées

Afin de résoudre les équations d’Euler et de Navier-Stokes, plusieurs schémas aux
différences centrées ont été développés. Le plus populaire d’entre eux est celui proposé par
MacCormadec. [26] [27], pour résoudre les équations de Navier-Stokes. Il consiste en un
schéma explicite utilisant une technique de prédicteur-correcteur et a été utilis¢ par
Deiwert. [28], pour calculer des écoulements visqueux autour de profils aérodynamiques.

L’intégration explicite dans le temps rendait ce schéma trés long a converger. Pour
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remédier a cet inconvénient, Beam & al. [29] ont suggéré 'utilisation d’une intégration
implicite dans le temps. Ce schéma, développé pour les équations d’Euler, a été étendu
pour traiter des écoulements visqueux avec une nette réduction du temps de calcul : Beam

& al. [30].

Les schémas précédents sont des schémas de différences finies. Avec I’apparition
du schéma de JJamesox & al. [31], la méthode des volumes finis a connu un essor
considérable dans la résolution des équations d’Euler et de Navier-Stokes. Ce schéma,
encore trés utilisé dans I’industrie aéronautique, est un schéma aux différences centrées
basé sur la technique des volumes finis et utilise 1’algorithme de Runge-Kutta a plusieurs
pas pour avancer dans le temps. 11 a permis le calcul des écoulements non-visqueux autour
d’un avion au complet : Jameson & al. [32], et il a été étendu a la résolution des équations

de Navier-Stokes : Marinelli & al. [33].

Les schémas aux différences centrées dorment des solutions précises a 1’ordre deux
dans I’espace. Cependant, ils nécessitent 1’addition explicite de la dissipation numérique

pour assurer la stabilité des solutions au niveau des régimes supersoniques et des chocs.

4.2.2.2 Schémas avec différenciation en amont

Pour éviter I’instabilité numérique au niveau des chocs et mieux capter ceux-ci, de
nouveaux schémas utilisant une différenciation en amont, basés sur les caractéristiques du
systéme d’équations a résoudre, ont été développés. Ces schémas sont naturellement
dissipatifs, bénéficiant ainsi d’un mécanisme implicite pour stabiliser la solution et sans
I’addition de la viscosité artificielle. Ils ont a I’origine le schéma CIR proposé par Courant,
Isaacson et Reeves [34]. La premicre catégorie de ces schémas est appelée Division du
Vecteur des Flux (FVS "Flux Vector Splittingn). Elle englobe les schémas proposés par
Steger & al. [35], et Van Leer [36]. Cette méthode consiste a diviser le flux en un point de
I’écoulement en deux composantes différenciées en amont suivant les signes des valeurs
propres. Elle a les avantages suivants: Coirier & al. [37]: les formulations sont
relativement simples et la division des flux est facile a linéariser pour étre utilisée dans les

schémas implicites.

Une forme non-conservative des schémas FVS a été proposée par Chakravarthy &

al. [80], et utilisée par Moretti dans son schéma [38]. Ces schémas sont appelés Division
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des Coefficients de la Matrice (CSM "Split Coefficient Matrixn). N’étant pas conservatifs,

ils sont incapables de résoudre les chocs.

La deuxieme catégorie de schéma en amont est basée sur la résolution d’un
probléme de Riemann a chaque interface de deux cellules adjacentes. Cette catégorie est
appelée Division de la Différence des Flux (FDS "Flux Difference Splittingn) et elle
consiste a diviser la différence des flux a ’interface suivant les signes des valeurs propres
calculées a cette interface. Les schémas de cette catégorie sont aussi appelés les solveurs

de Riemann.

Ces schémas ont été développés suite a une méthode originale proposée par
Godunov [39], ou il propose un schéma permettant la résolution exacte, a chaque interface,
d’un probléme unidimensionnel de Riemann. Ce schéma est, cependant, trés coliteux. Pour
réduire le temps de calcul, Osher & al. [40]. Ont suggéré de résoudre le probleme de
Riemann de fagon approximative. Dans le méme but, Roe [41] [42], en linéarisant le
probléeme de Riemann, a développé le premier schéma FDS ou les flux sont évalués en
utilisant la solution exacte d’un probléme linéariser. L’inconvénient de ce schéma est qu’il
peut admettre, comme solutions non-physiques, les ondes d’expansion. Pour éviter ce
probléme une correction d’entropie a été proposée par Harten [43]. Cette correction a fait
du schéma de Roe le schéma le plus utilisé car il offre ’avantage de mieux capter les chocs
et les discontinuités de contact et d’étre le moins colteux. Un autre schéma FDS,
satisfaisant la condition d’entropie, a ¢été développé par Enquist & al. [44]. mais

I’exploitation de ce dernier est plus cotliteuse.

Les schémas utilisant une différenciation en amont sont précis a 1’ordre un dans
I’espace. Afin d’améliorer leur précision, plusieurs extensions a des ordres de précision
supérieurs ont été proposées. Parmi celles-ci, on retrouve le schéma FCT ("Flux Corrected
Transport) introduit par Boris & al. [45]. I’algorithme MUSCL ("Monotonie Upwind
Schemes for Conservation Laws) propos¢ par Van Leer [46] [47], et les schémas TVD

("Total Variation Diminishing") formulés par Harten [48] [49], et Chkavarthy & al [50].

Pour prévenir les oscillations numériques qui peuvent survenir aux voisinages des
discontinuités (ondes de choc), et assurer ainsi la stabilité des schémas d’ordre supérieurs

de méme que la monotonie de la solution, des limiteurs : Sweby & al. [51]. Anderson & al.
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[52]. sont souvent utilisés. La construction de tels schémas est difficile et leur application

en deux et en trois dimensions est problématique.

Dans le but d’étendre les schémas d’ordre supérieur a des maillages non-structurés,
Barth & al. [53]. ont développé une nouvelle méthode de reconstruction avec un limiteur
multidimensionnel. Ce limiteur éprouve des difficultés de convergence. En analysant ce
probléme, Venkataknshnan [54], a proposé¢ des modifications qui améliorent la situation au
détriment de la monotonie. Aftosmis & al. [55] ont aussi trouvé que les modifications
proposées dans : Trepanier & al. [56]. Améliorent de fagon significative la convergence

ainsi que la précision de la solution pour certains cas tests.

Dans les problémes unidimensionnels, I’information se propage selon une seule
direction et la division du flux est évidente. En deux et en trois dimensions, la
détermination de la direction de propagation de I’information est difficile. L extension des
solveurs FDS, les plus utilisés, au calcul des écoulements bidimensionnels a été toujours
faite en résolvant une série de problémes de Riemann unidimensionnels ou les flux sont
¢valués suivant la direction normale a I’interface : Sells [57]. Davis [58]. Pour tenir compte
de la vraie direction de propagation de I’information Davis [58], et Dadone & al. [60].
proposent des schémas tournés (Rotated Upwind Schemes) qui consistent a évaluer les flux
selon la direction normale a la direction du choc qu’ils déterminent a priori. De cette fagon

les chocs sont mieux résolus et leurs positions mieux prédites.

Dans le méme ordre d’idée, Roe [61], dans le but de développer des schémas
multidimensionnels, a proposé¢ des modeles d’ondes qui consistent a décomposer,
localement, le gradient de la solution en ondes acoustiques, d’entropie et de cisaillement
afin de calculer la force, 1’orientation et la vitesse de ces derniéres. Ce schéma a été utilisé,
récemment, pour la résolution exacte des ondes de choc et des discontinuités de contact :

Paraschivoiu [62].

Afin d’améliorer I’extension des schémas en amont a des problémes
multidimensionnels, Zhang & al. [63] ont suggéré récemment une différenciation en amont
selon la direction de 1’écoulement. Cette méthode a été appliquée avec succés a des

écoulements non-visqueux.
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4.2.2 Effets de la dissipation numérique

L’extension des méthodes de résolution des équations d’Euler a la résolution des
équations de Navier-Stokes produit généralement des solveurs efficaces et stables méme a
de grands nombres de Reynolds. Cependant, la présence au sein de 1’écoulement, de deux
régions avec des échelles caractéristiques différentes (une région visqueuse et une région
non-visqueuse pouvant contenir des discontinuités) nécessite une résolution suffisamment

précise de tous les phénomenes présents.

Il est bien connu que dans le calcul des écoulements visqueux compressibles a de
grand nombre de Reynolds, la précision de la solution dépend essentiellement de la
dissipation numérique introduite par la discrétisation des termes convectifs des équations
de Navier-Stokes. Cette dissipation est toujours présente et peut, selon le solveur d’Euler
utilisé, masquer la viscosité physique réelle menant ainsi a des solutions qui correspondent

a des problemes différents de ceux qu’on veut résoudre.

En utilisant les schémas aux différences centrées, la viscosité artificiclle doit étre
réduite dans les régions visqueuses afin d’éviter la perte de précision : Hirsch [64]. La
plupart de ces schémas sont basés sur la méthode de Jameson & al. [21] et ils ont été
appliqués pour calculer plusieurs écoulements visqueux : Johnston [65]. Les effets des
termes de dissipation numérique sur la précision et le tau de convergence des solutions des
équations de Navier-Stokes bi et tridimensionnelles sont discutés par Swanson & al. [66] et

Caughey & al. [67].

Concernant les schémas en amont, en comparant certains solveurs de Riemann,
Hinel [68] a montré qu’en les appliquant au calcul des écoulements visqueux
compressibles, la précision de ces schémas dépend essentiellement des différentes
formulations des solveurs et de la fagon dont les flux d’ordres supérieurs sont construits,
c’est-a-dire du limiteur de flux et de la discrétisation. Une autre comparaison des schémas
en amont a été faite par Van Leer & al. [69]. Cette derniére comparaison a montré que les
FVS sont plus dissipatifs que les schémas FDS. Les effets des limiteurs de flux dans les
régions visqueuses ont été étudiés par Hinel & al. [70] ou ils ont montré la nécessité de

réduire I’influence des limiteurs dans ces régions.



Chapitre 4 : Méthodes numérique de calcul des écoulements compressibles 62

4.2.3 Conditions aux frontiéres

Contrairement aux équations d’Euler, la présence des termes visqueux et de
conduction de la chaleur dans les équations de Navier-Stokes compressibles transforme les
équations de mouvement et d’énergie en équations aux dérivées partielles de second ordre.
Les équations de Navier-Stokes compressibles requierent donc plus de conditions aux
frontieres que les équations d’Euler. L application correcte de ces conditions aux frontiéres
représente une partie importante dans la résolution des équations. Les conditions aux
frontiéres visqueuses doivent étre compatibles avec celles des équations d’Euler autrement

un comportement non physique de la couche limite peut apparaitre Gustafson & al. [71].

4.2.4 Accélération de la convergence

La plupart des solveurs développés pour résoudre les équations d’Euler et de
Navier-Stokes utilisent des schémas explicites a cause de leur facilité de mise en ceuvre et
leur économie en espace mémoire. Cependant, le calcul des écoulements visqueux
compressibles a de grands nombres de Reynolds nécessite le raffinement du maillage dans
les régions visqueuses, qui deviennent de plus en plus minces, afin de bien prédire les forts
gradients rencontrés dans ces régions. Les schémas explicites deviennent alors longs a
converger a cause du critére de stabilit¢ CFL que doit satisfaire le pas de temps. Pour
accélérer la convergence, plusieurs approches ont été proposées. Parmi celles-ci, on
retrouve | ‘utilisation de la technique du pas de temps local (LTS "Local Time Stepping),
telle que celle proposée par Osher & al. [72], améliorée par Berger [73] et généralisée
ensuite par Kleb & al. [74] aux équations d’Euler et de Navier-Stokes bidimensionnelles.
Une nouvelle technique LTS utilisant une procédure de mise a jour des flux a été proposée
récemment par Zhang & al. [75]. Elle consiste a utiliser des pas de temps locaux tres
proches des pas de temps maximums permis apres une analyse de stabilité locale. Cette
approche permet de réduire le temps de calcul tout en améliorant la précision de la
solution. Elle a été appliquée par ses auteurs pour résoudre les équations d’Euler et de

Navier-Stokes.

Une autre approche tres utilisée est la méthode multigrille proposée par Brandt
[76]. Elle consiste a effectuer des pas de temps sur des maillages grossiers afin d’établir

des corrections a une solution sur un maillage fin. Des algorithmes utilisant cette méthode
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pour la résolution des équations d’Euler et de Navier-Stokes ont été développés par Nir
[77], Siclari & al. [78] et Mavriplis & al. [79]. Cette méthode a aussi été appliquée au

calcul des écoulements compressibles turbulents.

Une autre méthode multigrille, utilisant le concept d’agglomération (regroupement
des ¢léments des maillages fins) pour générer des maillages grossiers, a été développée ces
derniéres années par Lallemand & al. [80]. Cette méthode a été appliquée pour la résolution
des équations d’Euler et de Navier-Stokes en deux et en trois dimensions de Venkatarishnan

& al. [81]. et Mavriplis & al. [82] [83].

D’autres techniques sont aussi utilisées pour 1’accélération de la convergence, telles
que le lissage implicite des résidus sur relaxation (Implicit Residual Smoothing) Jameson &
la. [84]. et Dick & al. [85]. Une étude comparative des différentes techniques

d’accélération de convergence a été réalisée, récemment, par Coté [86].
4.3 Equations fondamentales des fluides compressibles

Pour un fluide compressible, visqueux et supposé parfait, les ¢équations
fondamentales de 1’écoulement peuvent étre données par les lois de conservations
suivantes :

Equation de conservation de la masse :

Ou p sont la masse volumique du fluide et u; la composante de la vectrice vitesse.

Equation de conservation de quantité de mouvements :

0 0 0
oY+ (ouu)=-(=pS. +1. 4-2
5 (ou;) o, (puu;) ax_,( po,; +1;)

Ou p est la pression statique, o, le tenseur de Kronecker et 7, le tenseur des contraintes

visqueuses.

Equation de conservation de 1’énergie :
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o 0 oq; 0
ZA(PE)+——[u (pE + p)]|=——2 +—(ur. 4-3
8t(p ) ax‘[u_,(p, 121 ™ 8x‘(u,f!,)

J J J

Ou g, est le flux de chaleur dans la direction j, E, est ’énergie totale par unit¢ de masse,
qui s’exprime par la relation suivante, a partir de 1’énergie interne et de I’énergie
cinétique :
1
E, =e+5ukuk 4-4
I1 faut ajouter aussi I’équation d’état du gaz parfait :
p=pT 4-5

r Etant la constante du gaz parfait.

Pour un fluide supposé newtonien, le tenseur des contraintes visqueuses prend la forme

. Ou, A
T, =M %4‘& + A5, % 4-6
y 6)0 axi y axj

J

suivante :

Le flux de chaleur g, en fonction de la température par la loi de conduction thermique de
Fourier s’écrit :

q;=—k—— 4-7

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

nombre de Prandtl Pr :

c, et ¢, Représentent respectivement les chaleurs spécifiques a pression et a volume
constants. En supposant que le fluide est calorifiquement parfait (I’énergie interne e=c, T
et enthalpie 1 =c, T'), le flux de chaleur peut s’écrire :

/A

1= G_x/ Pr ax_,

4.3.1 Equations moyennées

La résolution exacte des équations de Navier-Stokes demeure encore trés difficile et

trés colteuse en temps, malgré les avancées technologiques observées sur la puissance des
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calculateurs. Afin de pallier ce probleme, il convient de décomposer le mouvement
instantané en une partie moyenne et une partie fluctuante. Cette décomposition, introduite
au niveau des variables d’écoulement avant de moyenner les équations, s’effectue selon le

formalisme de Favre.

Une quantité instantanée ¢ de 1’écoulement peut étre décomposée selon Reynolds

en une partie moyenne ¢ et une partie fluctuante ¢' :

b=5+4
ou
hm[ j [ g 4-10

Les équations de Navier Stokes moyennées peuvent contenir des termes
additionnels comme les tenseurs des contraintes de Reynolds. Ces équations moyennées
sont simplifiées pour les écoulements compressibles en utilisant la formule de Favre.

La méthode de Favre consiste a décomposer la quantité instantanée, par exemple la

composante de la vitesseu, , en une partie moyenne #, pondérée par la masse et une partie

fluctuanteu, .

t+T

u. =%=—hm J.p(x ), (x,7)d7 4-11

T—ow
La formule de Favre élimine les fluctuations de la densité, elle est donc considérée
comme une simplification mathématique. On présente dans ce paragraphe la dérivation de
ces équations moyennées de Favre (Favre-averaged Navier-Stokes équations) et ses

discrétisations basées sur la méthode de volumes finis, utilisée dans le code FASTRAN.

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

"

ui=L7i+ui,p:;_)+p',p=ﬁ+p‘,h=}7+h",e:5+e" 4-12
En remplagant les quantités précédentes dans les équations de Navier Stokes, nous

obtenons, pour 1’équation de continuité :

P +—(—~) 0 4-13
ot  Ox,

)

Pour I’équation de la quantité de mouvement :
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dg 0 ou, 5” 20u 0 "o
9 +_ _+_ _20, s N 9 Ca 4-14
(pu ) x; (pitil;) = ox,  Ox, {‘{8}6_ 8x 3ou, "’ H ox, puu;)

Ou le terme — pu,u; représente les contraintes de Reynolds (flux turbulents de la quantité

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

supposée étre une fonction linéaire des taux de déformation :

"o ou, ou, 20u, 2
—Dpuu, = +—L - Z—mS5 |-=DpkS, 4-15
P, y'[@x ox, 3ou, ”j 3%

J

Ou u, sont la viscosité turbulente et & I’énergie turbulente

k=—uu 4-16

Les équations moyennées de FANS (Favre-averaged Navier-Stokes equations) sont

obtenues en remplagant 1’équation 4-15 dans 1’équation 4-14 :

0, _~ 0 g 0|, ou, Ou; 20u 20
— +—(puu)=—""+—|(u+ —t L ——ns5 ||-=—(pk) 4-17
Py (pu;) o, (puii,) x| ax, {(ﬂ H,){ax‘ o 30 J} Tox (pk)

De méme pour I’équation d’énergie :

0, ~ 8 __~ &
—(ph) +—(pu;h)=—— +7, +7 ———puh 4-18
o P * o (PR =, T ox, | o

Lo, o0, o 0 of) @
/ Ox, b ox, b ox, Ox, ;

J

Des termes additionnels sont apparus. Le premier terme est ’enthalpie fluctuante, elle peut

étre écrite sous la forme :

9 Guk =T, oh. _er oL 4-19
0x 8x Por ox

J

Ou T est la diffusivité turbulente
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I = H 4-20
Pr

t

Pr, Est le nombre turbulent de Prandtl fixé a 0.9.

Le deuxiéme terme est le taux de dissipation de ’énergie turbulente € qui dépend du
choix du mode¢le de turbulence. Finalement, 1I’équation d’état moyennée :

p=pRT 4-21
4.4 Discrétisation des équations par la méthode des volumes finis

Les équations de Navier Stokes moyennées suivant Favre sont discrétisées en
utilisant la méthode des volumes finis. Dans cette approche, le domaine de calcul est
discrétisé en volumes de controle dans lesquels les équations gouvernant I’écoulement sont
intégrées numériquement. Une cellule de volume de contrdle est illustrée sur la Fig. 4-1, P

désigne le centre géométrique de la cellule.

n

N
L
S
E

P
w
 H

S

Fig. 4-1 Volume de controle dans une configuration tridimensionnelle
L’équation de continuité dans le systéme de coordonnée &, n, C est donnée par 1’équation :

Ldp L 0 y5ey=0 4-22
J ot JOg,
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L’intégration de I’équation 4-22 sur le volume de contrdle nous donne :

—n Vn _ —n—1 anl
L PA’; ’ 4G -G, +G. -G +G,—G,=0 4-23

G représente le flux de la masse a travers les faces du volume de contrdle, n et n—1
représente respectivement le pas actuel de temps et le pas précédent. Les indices w, e, s, n,
I, et h sont relatifs aux six faces du volume de contrdle.

Toutes les équations gouvernant le probléme, a ’exception de 1’équation de continuité,

peuvent étre écrites sous la forme généralisée suivante :

1 i O
+——J =———I|JTg’ — 4-24
Jarpor s beoenel- Jaéi gaéj

Ou ¢ est une variable de I’écoulement, I" la diffusivité effective, J la matrice jacobienne et
& =&, (x,y,z). Le premier et le deuxieme terme du membre de gauche de I’équation sont

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

de droit de I’équation est le terme diffusif :

F=£+&
o O,

La méthode des volumes finis repose sur I’intégration de I’équation 4 24 sur le volume de

controle :
_ 1 0 o¢
+——pTVe Jd&dnd ———|JIg’ Jdé&dndd ......
1320005 2 Up0rstys)|asinac- jﬂm{ q aé} sdnd¢
............................ 4-25
Ou V est le vecteur vitesse.
I1 est préférable d’effectuer I’intégration terme par terme, d’ou :
L’intégration du terme transitoire :
n  —n-1 yn-1 n-1
—m )7 deands =29 Zr LA 4-26

Le terme convectif est donné par :
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c :%a%{] p(7et)p) 4-27

L’intégration du terme convectif sur le volume de controle donne :
Ce _CW +Cn _Cv + Ch - Cl :Ge ¢e _Gw ¢W +Gn ¢n _Gs ¢s +Gh ¢h _Gl ¢l 4-28

Le terme diffusif dans I’équation peut étre divisé en deux parties : la premicére est la
diffusion principale (i = k) tandis que la deuxieme partie est la diffusion transversale (i#k).

Pour la premiére partie :

D! =li{1r g* i} k=123 4-29
J o, 9%,

Pour £ = I I’intégration de 1’équation donne :
.U'[D;Jdédndé’:{JFg”%} —{Jl“g”%} 4-30
v agk e agk w
4.5 Modgeles de turbulence

Plusieurs modeles de turbulence sont disponibles dans le code de FASTRAN, du
modele a zéro équation (algébrique) au modele a deux équations de transport. Le modéele a
zéro équation utilise des relations algébriques pour relier les fluctuations de I’écoulement
aux grandeurs moyennes des variables en utilisant des constantes expérimentales. Les
modeles a une et a deux équations utilisent des équations aux dérivées partielles pour

atteindre le méme but.

L’écoulement au voisinage des parois est compos¢ de trois couches: une
sous couche visqueuse ou I’effet de la viscosité est plus grand que I’effet de la turbulence,
une couche tampon ou les effets visqueux et turbulent sont du méme ordre et une couche
inertielle (turbulente). L’épaisseur des deux premieres couches et les profils de vitesse au
voisinage de la paroi sont des parametres importants pour les modeles de turbulence. On

utilise souvent une distance y”et une vitesse U" adimensionnées pour définir les couches

au voisinage de la paroi :
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yr =2 4-31
U
v=Y 4-32
U

0.5
. : T
Ou U, est la vitesse de frottement U_ =(—Wj
P

4.5.1. Modéle de Baldwin-Lomax

Ce modele est un modele algébrique (ou modele a zéro équation de turbulence). Il utilise
des relations algébriques pour lier la vitesse et la longueur caractéristique aux grandeurs
moyennes de 1’écoulement. La prévision de la turbulence et des discontinuités sur les
parois est donc difficile dans ce modele. Le modele de Baldwin-Lomax utilise différentes
expressions de la viscosité turbulente relatives aux régions interne et externe de la couche
limite.

_ {(ﬁ,)m pour (yéyc)}

=4 4-33
(K)o, pour (y2y,)

t

ou y est la distance normale de la paroi et y, est le point ou les valeurs de la viscosité des

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

obtenue par 1’équation :

(1), =pl*|@| 4-34
[ Est I’échelle de la longueur caractéristique /=ky [l —exp (— v/ A*) et w la vorticité

w=V xV Est reliée & I’échelle du temps turbulent par 7=w™'

k,A" Valent 0.4 et 26.0 respectivement.

L’échelle caractéristique de la vitesse est donc :
g=1|i3|=1[vxU]| 4-35

La viscosité turbulente dans la couche externe est estimée par 1I’équation :

(7)., =P KF,F.(») 4-36

Ou les expressions F, , F, (y) sont estimées par les fonctions :
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C U
Fw =min (ymax 9 max , © Vmax d!fj 4-37
k Trmax
4-38

1
F.(y)= o
1+5 .5( Ci j
lelaX
q... Estla valeur maximale de la vitesse turbulente obtenue par I’équation 4-35et y__ la

valeur maximale de y quand g est maximale. La quantit¢ U, est la différence entre la

vitesse maximale et la vitesse minimale dans le profil

Ugﬁf:\/(uz+vz+w2)lmlx —(u2+v2+w2)mm 4-39

Avec les constantes :

C,=0.3
C,=0.1
et K=0.0269

4.5.2 Modéle de k-¢

Le modele de k-¢ est un modele a deux équations de transport pour évaluer la viscosité
tourbillonnaire. Il résout deux équations aux dérivées partielles pour obtenir I’énergie

cinétique turbulente £ et sa dissipation €, ces équations sont les suivantes :

J x./

2 o+ Lk =pP-per2-|| g+t | 9K 4-40
ot ox ox,

0 _ o ,__ pPe pe’ 0 |(_ m )oe
—(pe)+— e)=C -C +— | B+ | 4-41
P L) o, (pure)=C, ——=Cr ==+ Hﬂ

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

(6171 +6LT/ _g aI/_tm 5!‘/ jaljt 2 aﬁm

ox; ox; 3 0ox, Ox; 3 ox,,

4-42
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Avec les constantes :

C,=0.09, C, =144

C,=192,P,=1.0et P, =13

Les effets visqueux sont plus importants que les effets turbulents au voisinage de la paroi.
Une loi de paroi (wall fonction) est par conséquent appliquée dans cette région et le
modele de turbulence résout le champ dans le reste du domaine de I’écoulement. Dans la
loi de paroi, I’échelle de la vitesse est prise comme g=k"et I’échelle de la longueur est

3/4 73/2

modélisée par /=—“———. k et € sont reliés par des expressions semi-empiriques a la
&£

vitesse de frottement U_ :

k=—2 4-43
VCH
C3/4 k3/2
g=—+ 4-44
ky

kZ

La viscosité turbulente est exprimée par v, =

Dans I’approche standard de la loi de paroi, le profil de la vitesse est estimé depuis la paroi

jusqu’a la premicre maille par les relations suivantes :

U'=y" pour y"<I11.5
] 4-45
U+=Eln(Ey+) pour y*>11.5

Ou les constantes k, E sont déterminées expérimentalement, et valent: 0.4 et 9.0

respectivement. Le concept de loi de paroi est valable dans le cas ou la valeur de la

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

4.5.3 Modéle de k-m

Le modele de k-o est un modele a deux équations de transport. Les équations a résoudre

sont : I’équation de 1’énergie cinétique turbulente & et le taux de dissipation spécifique .
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La viscosité turbulente est exprimée par v,=C L, ¢t les équations de transport sont
o

illustrées par les équations suivantes :

ﬁ(ﬁk)+i(ﬁﬁj k)=;_7P—ﬁcok+i [;_Hij% 4-46
ot Ox; Ox; o )ox;

o _ o ,__ pPw _ ., 0|(= Ejaa)

— +— 0)=C,  ——-C +— += |— 4-47
5P o, (P, @)=C, — PO ) l:[y o Jor

C,=0.09, C, =0.555
C,,=0.833, P, =2.0 et P,=2.0

Avec les constantes :

Les conditions de k et o sur la paroi sont :

k=0 pour y=0

v 4-48
a)=7.27 pour y=y,

Ou y, est la distance normale, depuis la paroi jusqu’au centre de la premiére maille. Pour

avoir des solutions précises, le centre de la premicre maille doit étre positionné plus pres de

la paroi. Ce modele exige donc un maillage trés fin au voisinage des surfaces solides. Une

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

4.5.4 Modele de Spalart-Allmaras

Le modele de Spalart-Allmaras est un modele a une équation. Il résout en général une

équation de transport liée a la viscosité turbulente . Cette derniére est donnée pour ce

modele par 1’équation :

#,=pV [, 4-49
Et I’équation de transport :
~ ~ ~ ~ ~\ 2
&=Cbl§§=l £(0+5)6_U+c 0v_0v e W_[ﬂj 4-50
ox d

b2 A
Dt o ax_/ : ax_/ ax_/
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Les coefficients de fermeture et les relations auxiliaires utilisés dans ce modéle sont

présentés en détail dans les références [87] [88] [89] Le modéle de Spalart Allmaras exige

comme le modeéle k-w un maillage raffiné sur les parois, avec une valeur de y* ~1.

4.6 Maillage

La réalisation d’un maillage appropri¢é au probléme traité est 'une des étapes les plus
importantes dans les simulations numériques. L’adaptation du maillage aux conditions aux
limites du probléme est primordiale dans ce type de calcul. Un maillage structuré est utilisé
dans tous les calculs réalisés. Ce type de maillage permet de contrdler de fagcon rigoureuse
I’épaisseur des mailles dans des endroits précis (au voisinage des parois par exemple). Le
seul probléeme que I’on rencontre dans ce type de maillage par rapport au maillage non
structuré est ’augmentation du nombre de mailles lors de son raffinement dans les zones
sensibles a étudier. Le domaine total de calcul est subdivisé en plusieurs blocs, le
raffinement de chaque bloc dépend de I’importance des zones étudiées. Dans notre étude
par exemple, on s’intéresse a 1’écoulement dans la partie ou les interférences des ondes de
choc seront localisées (les réflexions RR et MR). Pour plus de détails, et a causse de la
diversit¢ des méthodes numériques utilisée, nous avons trait¢ chaque géométrie de
probléme étudié¢ (quatre phénomenes d’hystérésis) dans le chapitre 5. (Un exemple de

génération de maillage et ’approche numérique utilisée).

4.7 Approche numérique

L’approche numérique du code CFD-FASTRAN est basée sur la résolution des équations
de Navier-Stockes par la méthode des volumes finis. Le champ d’écoulement est subdivisé
en petits volumes de controle. Les équations de conservation sont appliquées a chaque
volume en prenant en compte les flux des variables a travers chaque face du volume de
contrdle. Chaque variable est calculée au centre de chaque cellule et supposée constante

dans tout le volume de controle.

Le calcul des flux convectifs est basé sur deux schémas décentrés (Upwind) : Le schéma
de Roe-FDS (flux difference splitting) et le schéma de Van Leer-FVS (flux vector
splitting).
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Une précision spatiale d’ordre supérieur a deux peut étre obtenue par I’utilisation d’un
limiteur de flux approprié. Ces limiteurs de flux sont utilisés pour prévenir des oscillations
numériques, en particulier pour les écoulements si¢ges de fortes zones d’interaction
chocs/surfaces de discontinuité. Pour I’intégration temporelle, trois schémas sont intégrés
dans le code: le schéma explicite de Runge-Kutta, le schéma semi implicite (point

implicit) et le schéma totalement implicite (fully implicit).

Les calculs numériques présentés dans ce mémoire ont été réalisés en optant pour le
schéma de Roe-FDS, moins dissipatif au voisinage de la couche limite, associé¢ au limiteur
Minmod basé sur le calcul de la pente minimale des gradients associés aux grandeurs
physiques de I’écoulement prises sur les faces du volume de contrdle. Le schéma implicite

a été par ailleurs utilisé pour I’intégration en temps.

Le pas de temps est contrdl¢é par le nombre de CFL (Courant-Fredrichs-Lewy).
L’accélération de la convergence est obtenue en faisant varier ce nombre de CFL
linéairement de sa valeur initiale généralement faible (dépendant du raffinement du

maillage utilisé) a une valeur finale, sur un nombre de pas de temps spécifié.
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Chapitre

Resultats et interprétation

S

5.1 Introduction

Le probléme d’interactions de chocs en présence de paroi fixe ou mobile présente
un intérét indéniable dans les applications aéronautiques et spatiales. Le domaine
d’application couvre toute I’aviation supersonique et concerne particulicrement les
écoulements dans des entrées d’air supersoniques, dans des tuyeres propulsives en
présence de décollement ou dans des écoulements externes le long du fuselage. Afin de

bien mettre en évidence I’importance de tels phénomenes et leurs champs d’applications.

Une étude numérique a été entreprise afin d’apporter une contribution nouvelle a
I’étude des réflexions d’ondes de choc et des phénomeénes d’hystérésis associés. La
diversit¢ des méthodes numériques utilisée a permis d’étudier quatre phénomenes
d’hystérésis distincts. Le premier a été observé, par variation du nombre de Mach, I’angle
d’incidence des diedres étant fixe. Le second, également a nombre de Mach constant, par
variation de I’angle d’incidence des diedres générateurs de chocs (cas asymétrique), le
troisieéme a été étudié I’influence de variation des rapports de sur détente (le rapport entre la
pression génératrice de la tuyere et la pression ambiante NPR). Enfin le phénomeéne
d’interaction onde de choc / couche limite, et développement de la zone de recirculations

de la couche limite turbulente.
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5.2 Maillage

Tous les maillages ont été réalisés a 1’aide du logiciel CFD-GEOM. On utilise pour
nos calculs des maillages structurés a base de quadrilateres. Ce type de maillage permet en
général d’obtenir une bonne résolution numérique. Il permet en outre un raffinement
homogene au voisinage des parois pour les écoulements visqueux (turbulent ou laminaire),
afin de résoudre la sous-couche laminaire de la couche limite turbulente. Celle-ci est
généralement décrite en utilisant la variable réduite y ~définissant la hauteur de la premiére

maille adjacente a la paroi.
5.3 Phénomene d’hystérésis induit par la variation du nombre de Mach

Afin de valider les capacités de la méthode numérique utilisée a simuler un
phénomene d’hystérésis, L’étude a été menée sur un cas test d’Chpoun & al. [1]. Les
expériences ont été conduites dans la soufflerie hypersonique SH2 du laboratoire

d’aérothermique du CNRS a Meudon.

Nous avons présenté les résultats numériques obtenus a 1’aide d’un code de calcul
CFD-FASTRAN, pour un écoulement plan compressible, visqueux, dans une tuyere
convergente divergente montrée sur la figure 5-1. Pour I’intégration en temps, on a choisi
un schéma complétement implicite avec un CFL (Courant-Friedrichs-Lewy) maximum de
0.5. Concernant la discrétisation spatiale, le schéma décentré de Roe avec le limiteur min-
mod de second ordre est choisi. L’écoulement est de gauche a droite, la limite supérieure
est une paroi solide (condition de non-glissement) et la limite inférieure est 1’axe de

symétrie de la tuyere.

A la limite gauche ou bien & I’entrée, 1’écoulement est supersonique, posant ainsi P,
et T comme des grandeurs totales. Le fluide utilisé est I’air, considéré comme gaz parfait.
Les conditions d’admission (condition aux limites de I’écoulement) sont représentées dans
le tableau 5-1. La densité est calculée par la loi des gaz parfaits (écoulement isentropique).
La loi de Sutherland, Deck & al. [2] a été choisie pour calculer, la p viscosité moléculaire
qui décrit les variations de la viscosité par rapport a la température, parce que dans un

écoulement supersonique, il existe des gradients de température importants.



Chapitre 5 : Résultats et interprétation 85

T, +110.56

T
T — _1.5
)= 1) 1 056

A la limite droite ou bien a la sortie, I’écoulement est a la pression atmosphérique

(condition extrapolait).

Tableau 5-1 Parameétres physiques de 1’écoulement a 1’entrée

Définition Valeur et unité
Nombre de courant local imposent CFL 0.5

Nombre de Mach a I’infini amont (gaz parfait) Varie

Valeur de 1’énergie a I’infini amont 1683 (Pa)
Valeur de température a I’infini amont 76.51 (K)

Inlet Y, Outlet

extrapolated

Symmetry

Fig 5-1 Géométrie de la tuyere 2D

5.3.1 Sensibilité au maillage

Afin de voir I'influence du maillage sur la solution numérique, nous avons effectué
des calculs avec quatre maillages de tailles différentes. La figure 5-2, montre la distribution
de pression le long de 1’axe de symétrie pour les différents maillages. Nous avons examiné
I’influence de différentes grilles sur la réflexion réguliére, notamment I’'impact du choc

incident sur I’axe de symétrie de la tuyere. La réflexion de Mach en particulier la position
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du disque de Mach. Que de 90511 cellules a presque la méme distribution de la maille la

plus raffinée. Il a été choisi pour des raisons d’économie du temps de calcul (temps CPU).

3,5x10° " R —
* 232816 Cells
3,0x10° » 125550 Cells
< 90511 Cells
2.5x10° R o 57809 Cells
o 3
2 2,0x10° " !
o x
o 6
e 1,5x10 R
©
? 1,0x10° -
x
5,0x10° >
3
0,0 llﬁ |
0,0 0,5 1,0 1,5 2,0 2,5 3,0

Position (m)

Fig 5-2 Distribution de pression le long de ’axe de symétrie pour les déférents maillages.

5.3.2 Propriétés de la réflexion de Mach

L’objectif de ce probléme est d’étudier I’interaction entre le systéme de chocs et le
faisceau de détente se produisant par exemple dans une entrée d’air supersonique, dans le
cas d’une réflexion de Mach. Un exemple de courbe d’iso-densités correspondant a la

configuration retenue est représenté sur la figure 5-3. On observe clairement :

Les deux chocs obliques incidents, le disque de Mach, les chocs obliques réfléchis
courbés par leur interaction avec les faisceaux de détente, les deux faisceaux de détente
issus de I’arriere des diedres, les lignes de glissement séparant 1’écoulement ayant traversé
le disque de Mach des écoulements ayant traversé les chocs obliques réfléchis, la zone
subsonique en aval du disque de Mach ayant la forme d’une tuyére convergente, et le

minimum de section ou I’écoulement atteint les conditions critiques.
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Fig 5-3 Exemple de contours d’iso-densité calculés pour My= 3.4 :
Systémes d’interférence des ondes de choc et les faisceaux de détente.

(Réflexion de Mach)

Comme le fluide est supposé visqueux, la figure 5-4 est symétrique par rapport a ’axe Ox
et il est possible de ne considérer que la moitié supérieure de 1I’écoulement, en remplacant
le plan horizontal contenant 1’axe par une surface plane matérielle horizontale. L’ extrémité
supérieure du diedre (point (A4)) est située a la distance H de I’axe de symétrie et
I’extrémité inférieure (point (R)) a la distance H, La présence du diedre conduit a la
formation d’un choc incident (i) qui sera supposé ici étre un choc faible attaché au diédre,
formant un angle £ avec I’axe horizontal. L’interaction du choc incident (i) avec la paroi
horizontale conduit a la présence d’un choc réfléchi (»). Suivant les valeurs du couple (Mo,
6,), la réflexion peut étre réguliére ou irréguliere. Dans la suite, nous nous placerons dans
le cas d’une réflexion irréguliere dite réflexion de Mach. Dans ce cas, il se forme un
systéme a trois chocs : le choc incident (i), le choc réfléchi (7) et le disque de Mach (m).
Ces trois chocs se rencontrent au point triple (7). En aval du disque de Mach, 1’écoulement
est subsonique et non uniforme. Le disque de Mach forme un angle f; avec la direction
initiale de 1’écoulement au niveau du point triple, et un angle (z/2) au niveau de I’axe de
symétrie (point (G)). En aval du diedre, il se produit un faisceau de détente centré autour
du point (R). Comme le montre la figure 5-3, et la figure 5-4, ce faisceau interagit avec le
choc réfléchi, puis rencontre la ligne de glissement séparant 1’écoulement ayant traversé le
disque de Mach, de I’écoulement ayant traversé le choc réfléchi. L’interaction entre le
faisceau de détente et la ligne de glissement conduit a une diminution progressive de la
pression statique le long de I’axe horizontal Ox. Cette diminution s’accompagne d’une

diminution de la section occupée par I’écoulement subsonique en aval du disque de Mach
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et une accélération de 1’écoulement. En conséquence, il se forme 1’équivalent d’une tuyere
convergente — divergente ou le nombre de Mach atteint la valeur unitaire au niveau du col

apparent (E) et redevient supersonique en aval.

Fig 5-4 Illustration schématiques de la configuration de Mach MR utilise par :
(a) Azevedo & al. [3], (b) Li & al. [4]
et (c) Mouton & al. [5].

Dans la suite, I’écoulement est divisé en différentes zones ayant chacune des propriétés
distinctes :
e Lazone (0) en amont de I’entrée d’air,
e Lazone (1) en aval du choc incident (i),
e la zone (2) comprise entre I’aval du choc réfléchi (r) et le faisceau de détente,
e La zone (3) subsonique et située en aval du disque de Mach,
e La zone (4) située en aval du faisceau de détente n’ayant pas subi d’interaction
avec les chocs,
e La zone (5) en aval du faisceau de détente (non modifié) et du choc réfléchi (lui-
méme modifié par son interaction avec le faisceau de détente),
e La zone (6) en aval du choc réfléchi (non modifi¢) et du faisceau de détente (lui-

méme modifié par son interaction avec le choc réfléchi).
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De plus, on définit les surfaces particuliéres suivantes :

Le choc incident (7),

Le choc réfléchi avant interaction avec le faisceau de détente (7),

Le disque de Mach (m),

Le choc réfléchi apres interaction avec le faisceau de détente (7 '),

La surface de glissement (s) séparant 1I’écoulement ayant traversé le disque de

Mach de I’écoulement ayant traversé le choc réfléchi.

Et les points suivants :

L’origine du repere (O),

Le point triple (7),

Le point d’intersection entre le disque de Mach et I’axe de symétrie (G),

L’origine du faisceau de détente centré attaché a I’extrémité en aval du diedre (R),
Le point d’intersection entre la caractéristique amont du faisceau de détente et le
choc réfléchi (B),

Le point d’intersection entre le caractéristique aval du faisceau de détente et le
choc réfléchi (Q),

Le point d’intersection entre la caractéristique amont du faisceau de détente et la
surface de glissement (F),

Le point d’intersection entre le caractéristique aval du faisceau de détente et la
surface de glissement (J),

Le point d’intersection entre la caractéristique correspondant au col et la surface de
glissement (E),

Le point d’intersection (C) entre la caractéristique du faisceau de détente
correspondant au point (E) et le choc réfléchi, en amont du choc,

Le point d’intersection (C ') entre la caractéristique du faisceau de détente
correspondant au point (E) et le choc réfléchi, en aval du choc,

Les points (D) et (P) correspondant respectivement aux caractéristiques passant

par les points (E) et (J).

Dans le plan de la figure 5-4, les différentes surfaces se classent en deux catégories,

suivant que leur projection constitue une portion de droite ou une ligne courbe.

Les lignes suivantes correspondent a des portions de droites :
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e Le choc incident,

e Le choc réfléchi entre les points (7) et (B),

e chaque caractéristique du faisceau de détente entre les points (R) et (B) d’une part
et les points (R) et (Q) d’autre part,

e Le choc réfléchi au-dela du point (Q),

e chaque caractéristique du faisceau de détente au-dela de la zone d’interaction c’est-
a-dire entre les points (B) et (F), (D) et (E), et (P) et (J),

e La ligne de glissement entre les points (7) et (F).

Les lignes suivantes correspondent a des lignes courbes :

e Le disque de Mach entre les points (G) et (7),

e Le choc réfléchi entre les points (B) et (Q),

e Les caractéristiques du faisceau de détente dans la zone d’interaction délimitée par
les points (B), (Q) et (P),

e Les lignes de courant dans la zone d’interaction délimitée par les points (B), (Q) et

(P).

D’apreés Gao & al. [6]. 11 est possible de déterminer les propriétés de 1’écoulement dans
les différentes régions en résolvant les équations d’Euler ou les équations de Navier-Stokes
(sans et/ou avec prise en compte des effets dissipatifs). Un exemple de résultat de calcul

numérique est présenté sur la figure 5-3.

5.3. 3 Cycle hystérésis

Pour reproduire les séquences d’hystérésis, un angle d’inclinaison de diédre de 25°
a donc été fixé, et I’angle de choc incident a été diminué a partir d’une configuration
réguliere jusqu’a I’obtention d’une configuration de Mach, par variation du nombre de
Mach amont dans les conditions aux limites avec le temps. Cette opération a été reproduite
en sens inverse (décroissance, puis croissance), c’est-a-dire de la configuration de Mach
jusqu’a la configuration réguli¢re. Les séquences d’hystérésis ont été reproduites pour six
valeurs du nombre de Mach égales a 3.4, 3.6, 3.8, 4, 4.2 et 4.4. Les points de transition ont
été portés sur la figure 5-5. La figure montre les critéres de transition théoriques, les

différents domaines d’existence des interactions RR et MR ainsi que la zone duale. Cette
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figure met en évidence non seulement le phénomeéne d’hystérésis prédit par Hornung & al.
[7], mais de plus elle montre une trés bonne concordance entre les niveaux de transition

théoriques et les valeurs numérique.

4 I 4 I 4 I 4 I 4
Réflexion de Mach est possible : : : ]
32 R SR S e R e ek FELENEE ke 1
1 MR ot
28 - ERREEEEE RN, (LS ooedoees -1 AONE AUl (IS QUL ININE.
e
O,(deg) 4 f
20 kA Rt e
] | | Réflexion réguliére est possible
to-fc
1 —*— Critere de détachement 3
tod R —*— Critere Von Neumann | = L 1
‘ : ‘[ _—*—Calcul CFD Fastrant | |
T I T I T I T I T I T I T I T I T I T

30 32 34 36 38 40 42 44 46 48 50
Nombre de Mach amont

Fig 5-5 Domaines des différentes configurations possibles

La séquence, de la figure 5-6. Présente les courbes d’iso-densités. Dans un premier
temps, une réflexion réguliére (RR) a été obtenue. Cette configuration a €té obtenue en
partant d’un champ uniforme a Mach égale a 4.4. Ensuite, le nombre de Mach a été
diminué et a chaque fois une solution stationnaire stable a été atteinte, a partir du champ

initial convergé pour le nombre de Mach précédent.

Les calculs ont été effectués jusqu’a I’obtention d’une réflexion de Mach (MR),
puis ils ont été répétés en sens inverse. La transition de la réflexion réguliére vers la
réflexion de Mach s’effectue pour un nombre de Mach égal a 3,4. Les figures montrent
clairement I’apparition brutale d’un choc quasi normal. Une diminution supplémentaire du
nombre de Mach ne ferait qu’accroitre progressivement la hauteur de ce disque de Mach.

En sens inverse, lorsque le nombre de Mach augmente, la configuration (MR) demeure
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dans la zone duale, au-dela du critére de détachement. La hauteur du disque de Mach
décroit progressivement mais ne s’annule pas puisque le critere de Von Neumann n’est
jamais atteint.

Des solutions graphiques dans le plan (p,6)sont utilisées afin d’illustrer et de

mieux comprendre le phénomene d’interférence des ondes de choc et plus particulierement
le critére de transition d’une réflexion réguliere a une réflexion de Mach et inversement

(Phénomenes hystérésis). Elle est représentée sur la figure 5-7.

La figure représente huit combinaisons possibles de polaire de choc. Pour

I’ensemble en fixant la déflexion® =25 . Pour un nombre de Mach = 10, la configuration

de choc est représentée par les polaires de choc de la figure 5-7a. Cette situation comporte
¢galement une interaction réguliére et une interaction de Mach formée de deux réflexions
de Mach directes. Les lignes de glissement issues des points triples forment alors une
tuyére convergente a travers laquelle I’écoulement est accéléré jusqu’aux conditions
supersoniques. Comme 1’on peut voir, I’intersection des polaires P-I, P-R;et P-R, définit
une zone duale et le critére de Von Neumann n’est jamais atteint. Lorsque I’on diminue le
nombre de Mach (M =5, M =4, M =4.2 et M = 4), 'intersection des polaires P-R; et P-R;
reste toujours dans la zone duale. On notera que dans cette situation, les deux solutions
correspondant a I’interaction réguliere et a I’interaction de Mach sont possibles (figure 5-
7b, 5-7c, 5-7d et 5-7e). Lorsque le nombre de Mach = 3.8, figure 5-7f, les polaires P-R; et
P-R, deviennent tangents. Leur intersection définit alors une interaction réguliére, dans
cette situation il existe toujours une interaction de Mach. Cette situation limite est
équivalente au critére de détachement. Lorsque le nombre de Mach atteint la valeur 3.6, la
polaire P-R;et P-R; croise P-I sur I’axe des pressions. Il en résulte alors une réflexion de
Mach directe DIMR. Le schéma correspondant a ce type d’interaction est représenté sur la
figure 5-7g. La ligne de glissement issue de la réflexion est alors paralléle a la direction
initiale de I’écoulement. Les deux lignes de glissement formant alors un tube de courant

convergent.
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(1) M= 4.4 4 — (11) M= 4.4

) My=4.2 (10) M= 4.2

(3) My=4 — (9) My =4

(4)M,;=3.8 (8) My=3.8

5)M,=3.6 ~ (7)My=3.6

(6) My = 3.4

Fig5-6 Cycle d’hystérésis induit par la variation du nombre de mach, pour un angle

0 =25
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a M,=10 M,=35
C M,=4.4 M,=4.2
€ My=4 M,=3.8
g M,= 3.6 My=3

Fig 5-7 Les différentes combinaisons des polaires de choc montrant le Phénoméne d’hystérésis induit par la

variation du nombre de Mach pour @ =25 .
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En comparant les résultats obtenus par le code CFD-FASTRAN avec d’autres d’Durand &
al [8]. Azevedo & al. [9] [10]. Pour méme nombre de Mach, on remarque que 1’on obtient,
suivant le sens de parcours, soit une réflexion réguliére, soit une réflexion de Mach. Une
confrontation des hauteurs et positions, des disques de Mach observés expérimentalement,
numériquement et analytiquement, a été comparée. Les figures 5-8, 5-9. Présente
I’évolution de ces grandeurs adimensionnées, en fonction du nombre de Mach amont.

L’accord, entre les valeurs expérimentales, numériques, et analytique, est relativement bon.

0,8
0.7 —*— Analytique Azevedo :"
’ —eo—Expérience A. Durand /
0.6 —A—Calculs NS A. Durand o ®
’ —&— Calculs CFD Fastrant oo S
x
0’5 ~ /e .I *
(] Ao® ¥
~ 014 g
£ At #
- 03 N #*
) &
o—% *
02 ’ o . b °
hd A | A **//6 d
S 4
0,1 Fr :‘
0,0
5,0 45 4,0 3,5 3,0 2,5

Nombre de Mach amont

Fig 5-8 Comparaison des hauteurs de disque de Mach expérimentales, analytiques et numériques,
obtenues pour un angle de déviation 0 de 25°.

0,5
0,4 S
% -
0,3 R N
o K %o
0.2 LSS N
’ ek Y
01 i Ve
O 00 e BN
o Lrs
X -0,1
] *
0,2 —*— Expérience A. Durand K ‘\i
]...| —e— Analytique Azevedo %
0,31 | —+— calculs NS A. Durand *s
o4 1~ —&— Calculs CFD Fastrant
-0,5
5,0 4,5 4,0 35 3,0 25

Nombre de Mach amont

Fig 5-9 Comparaison des positions des disques de Mach obtenues expérimentalement,
analytiquement et numériquement pour un angle 6 = 25°.
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5.4 Phénomene d’hystérésis induit par variation de I’angle d’incidence de diédre
générateur de chocs : Le cas asymétrique.

L’hypothese d’un phénomeéne d’hystérésis similaire a celui découvert récemment
dans le cas d’une interaction impliquant deux chocs symétriques peut étre formulée aussi

bien dans le cas de I’interaction de deux chocs asymétriques.

5.4.1 Géométrie et parametres de I’écoulement

La géométrie utilisée figure 5-10 pour reproduire L hypothése de 1’hystérésis est
similaire a celles utilis¢é expérimentalement dans la soufflerie SH2 du laboratoire
d’Aérothermique du CNRS. C’est une configuration qui contient deux diedres (générateur
de choc) de sections droites sous forme d’une tuyére convergente, de 60 mm de longueur
(/), la distance (/) entre les deux bords d’attaque des générateurs a été maintenue a 70 mm.
Il est noté que ces dimensions conduisent a un rapport de forme (4//) = 1.16 : Durand & al.
[8], ce rapport est suffisamment important pour éviter que les effets de bord puissent

affecter I’écoulement dans la partie centrale des plaques.

Inlet—» i —+utlet extrapolated

Fig 5-10 Géométrie et paramétres de ’écoulement du probléme

Le générateur de choc supérieur est en mouvement de rotation par rapport a I’axe
de rotation "O,", en utilisant la technique du maillage mobile, par contre le générateur de
choc inférieur est fixé. La solution numérique est toujours obtenue a 1’aide d’un code de
calcul CFD FASTRAN, pour un écoulement plan compressible, laminaire et supersonique

avec des conditions a I’entrée représentées sur le Tableau 5- 2.
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Tableau 5-2 : Parametres physiques de I’écoulement a I’entrée.

Conditions de travail

Fluide de travail Air

Number de Mach 4.96

Température 76.5 K

Pression 1683 Pa.

CFL 0.5

0 (deg) 0, (deg) Variable
0, (deg) 25

5.4.2 Validation des résultats

La Figure 5-11 Représente les iso-contours des densités. Elle montre un cas de
validation de notre calcul avec les résultats de Li & al [11]. On constate que les deux
configurations presque sont les mémes, en particulier les hanteurs des disques de Mach, et

aussi la réflexion de Mach directe est bien marquée.

Fig 5-11 Comparaison de nos résultats (6; = 28.44°, 6, = 24,14°) (a droite) avec les travaux
de Li & al [11], (8, = 28°, 8, = 24°), (a gauche), dans les mémes conditions. M = 4.96.

5-5 La boucle d’hystérésis

Pour reproduire les séquences d’hystérésis, un angle 0, fixé, ’angle 0, a été diminué
a partir d’une configuration de Mach jusqu’a 1’obtention d’une configuration réguliere.
Cette opération a été reproduite en sens inverse, c’est-a-dire de la configuration réguliere
jusqu’a la configuration de Mach. Les séquences d’hystérésis ont été reproduites pour six

valeurs de 0, égale a 12.5°, 15°, 20°, 26°, 30° et 36°.
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La séquence de la figure -12 Présente les courbes d’iso-densités des résultats
numériques obtenus. La figure montre Une séquence compléte d’hystérésis, les angles de
transition, les différents domaines d’existence des interactions RR et MR ainsi que la zone

duale.

L’angle 0, est fixé a 25° pendant que I’angle 0;augmente de 12.5° & 36° puis
diminue. On voit que la transition RR vers, MR (critére de détachement) a lieu d’une
maniere brutale entre 30° et 36° et qu’en revanche la transition MR vers, RR (critére de
Von Neumann) s’effectue entre 15° et 12.5°. En d’autres termes, dans la zone duale, pour
une méme géométrie des plaques (8; =26°), les deux configurations d’interaction sont

obtenues.

D’autre part I’¢tude analytique suggére I’existence d’une réflexion de Mach inverse
en écoulement supersonique stationnaire. Cette configuration de chocs a été observée
numériquement au cours de cette étude pour la premicre fois (Fig 12-6E). Cette
configuration a suscit¢ un regain d’intérét pour ce probleme et les recherches sur les

différents aspects de ce phénomene sont en cours de par le monde.

La figure 5-13 Présente les différentes combinaisons des polaires de choc montrant le
Phénomene d’hystérésis induit par variation de I’angle d’incidence de di¢dre générateur de chocs :
cas ou de linterférence asymétrique. Les figures 5-13a a 5-13f représentent sept
combinaisons possibles de polaire de choc. Pour I’ensemble le nombre de Mach est de M
= 4.96, et la polaire P-I est la méme. De plus en fixant la déflexion @, =—25", les polaires
P-R, sont identiques. Il est a noter que les intersections de la polaire P-I et les P-R;
prédisent une réflexion de Mach directe (DiIMR) comme le montre la figure 5-13 (5-13a a

5-131).

La figure 5-13a Montre la combinaison des polaires de choc pour une déflexion
6, =36 . Comme 1’on peut voir, I’intersection des polaires P-I et P-R; définit encore une
réflexion de Mach directe. En conséquence la configuration globale de [I’interaction
consiste en deux réflexions de Mach directes. Cette configuration de chocs est illustrée sur
la figure 5-12A. Les lignes de glissement issues des points triples forment alors une tuyere
convergente a travers laquelle 1’écoulement est accéléré jusqu’aux conditions

supersoniques.
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Fig 5-12 : Phénomene d’hystérésis induit par variation de I’angle
d’incidence de dieédre générateurs de chocs
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Pour un angle §,= 26, la configuration de choc est représentée par les polaires de

choc de la figure 5-13c. Cette situation comporte également une interaction réguliére et une
interaction de Mach formée de deux réflexions de Mach directes. Cette configuration de

chocs est illustrée sur la figure 5-12C, et 5-121I.

Lorsque la déflexion 6, atteint 20, la polaire P-R,croise P-I sur I’axe des pressions

figure 5-13d. Il en résulte alors un point triple définissant une réflexion de Mach
stationnaire StMR, alors que le deuxiéme point triple définit toujours une réflexion de
Mach directe DiIMR. Le schéma correspondant a ce type d’interaction est représenté sur la
figure 5-12D. La ligne de glissement issue de la réflexion StRM; est alors parallele a la
direction initiale de I’écoulement. Les deux lignes de glissement formant alors un tube de

courant convergent. Pour un angle 6 plus faible, par exemple §, =15°, on obtient une

situation limite ou les trois polaires se croisent en un méme point figure 5-13e.

Dans cette situation, les deux solutions, c’est-a-dire, I’interaction réguliere et
I’interaction de Mach sont confondues. Cette situation est équivalente au critére de Von
Neumann. Cependant, I’interaction de Mach est formée maintenant d’une réflexion de
Mach inverse InMR et d’une réflexion de Mach directe DiIMR. Le schéma de ce type
d’interaction est représenté sur les figures 5-12E et 5-12G. On notera que la ligne de
glissement issue de la réflexion InMR est orientée positivement par rapport a la direction
de I’écoulement et le tube de courant en aval du choc fort reste convergent. Pour des angles

de déflexion 6, plus faibles, par exemple 12.5°, on obtient une combinaison de polaires

représentée sur la figure 5-13f, dont le schéma de I’interaction est donné sur la figure 5-

12F. Ici, Pinteraction est une interaction réguliére.
9
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Fig 5-13 Les différentes combinaisons des polaires de choc montrant le Phénoméne d’hystérésis
induit par variation de I’angle d’incidence de diedre générateur de chocs : Le cas asymétrique. Pour
M, =4.96
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Sur la figure 5-14 En comparant les points de transition numérique avec les
domaines d’existence des différents types de configuration de choc théorique pour un
nombre de Mach My =4.96. Les points de transition ont été portés sur la figure. Les
triangles représentent les transitions MR vers RR, et les carrés correspondent aux

transitions RR vers MR. On considére sur la figure, une interaction de Mach obtenue pour
un angle 6, donné et un angle 6, suffisamment important pour étre situé au-dela de la ligne
de détachement. Lorsque ’on diminue §, pendant que ’on maintient 6, constant, on atteint
d’abord la ligne de détachement. Dans la zone duale, I’interaction de Mach doit se
maintenir. Lorsque I’on arrive a la ligne de Von Neuman la transition vers I’interaction
réguliére doit s’effectuer puisque au-dela de cette ligne il n’y a plus de solution théorique
pour une interaction de Mach. Dans I’autre direction, lorsqu’on augmente 6 1la ligne de
Von Neuman est atteinte en premier. La configuration réguliére doit se maintenir dans la

zone duale et la transition vers la configuration de Mach doit s’opérer a la ligne de

détachement puisque au-dela de cette ligne il n’y a plus de solution pour une interaction

réguliere.
T T ‘ T T
40
35+
30+
25 -
0> (deg) -
20
15
10- — OONG
Transitions MR vers RR (Exp H.LI) ! ' ' H—
5 —@—Transitions RRvers MR (Exp H.LI) | @ | | N\
"l —A—Transitions MR vers RR (CFD investigations) | @ RR B\
0 —&— Transitions RR vers MR (CFD investigations) o PR
L L L L L L
0 5 10 15 20 25 30 35 40

Hz(deg)

Fig 5-14 Les domaines d’existence des différents types de configuration de choc et les
points de transition numérique pour un nombre de Mach (M, =4.96).
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Les différents domaines d’existence des diverses configurations d’interactions sont

représentés, sur la figure 5-15 Dans le plan (M,,6,)pour un angle de déflexion®,=25".

Sur cette figure, la ligne @' représente le critere de Von Neumann étendu au cas

dissymétrique. La ligne QIN représente le critere de détachement étendu au cas
dissymétrique. Le critére de Von Neumann, dans le cas symétrique, est représenté par la
ligne pointillée 6" . La ligne 6" indique la valeur limite supérieure au-dela de laquelle
une onde de choc attachée ne peut plus étre obtenue. Ces quatre courbes délimitent cing
zones caractérisées par des topologies d’interactions différentes. Pour un nombre de Mach

donné, et en faisant varier 0, il est clairement possible d’obtenir différentes configurations
de réflexions. Pour 0 <@, <6/, on obtient une réflexion réguliére (RR), pour 8 <6,<6",
on obtient soit une réflexion réguliere (RR), soit une réflexion de Mach inverse (InMR),
pour 8" <6,<0°, on a une réflexion réguliére (RR) ou une réflexion de Mach directe
(DiIMR), et enfin pour 8" <6,<6”, on a soit une réflexion de Mach inverse (InMR), soit

une réflexion de Mach directe (DiMR).

6, (deg)

Fig 5-15 : Domaines des différentes réflexions théoriquement possibles dans le
plan (M, ,6,), pour un angle 6, =25 fixé
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5.6 Phénomene d’hystérésis induit par variation des rapports de sur détente NPR

dans les tuyeres

Cette partie est consacrée essentiellement a I’exploitation des résultats des
simulations numériques. Ces résultats seront confrontés aux résultats expérimentaux
existants dans la littérature. Les performances de chaque configuration seront ensuite
analysées. Les résultats pour une tuyeére bidimensionnelle sont analysés dans un premier
temps. On abordera dans la suite le sujet principal de notre étude : interférence des ondes
de choc et phénomene d’hystérésis. L étude et le profil de la tuyere utilisés a ét€ menée sur
un cas teste dans la veine C de la soufflerie S8 dans le cadre du projet ATAC

(Aérodynamique des Tuyeres et des Arrieres-Corps) : Girard [12].

5.6.1 Optimisation de la simulation numérique

L’étude a été menée sur un cas test du projet ATAC. La tuyére simulée est une
tuyére convergente divergente 2D, figure 5-16 avec un rapport de section de 1.7, un

nombre de Mach en sortie est supérieur a 2, et un demi-angle de divergence de 10°.

Fig 5-16 Vue du montage en veine d’essai [12].

5.6.2 Maillage et conditions aux limites

La Figure 5-17 Présente le profil de la tuyere utilisée dans les calculs 2D. On utilise
le maillage structuré par blocs, est composé de quatre blocs respectivement pour des
calculs sur une tuyere compléte. Les figures 5-18a, et 5-18b représentent les maillages

utilisés pour les calculs numériques avec les conditions aux limites associées.
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Une premicre zone maillant I’intérieur de la tuyere (1), elle contient le nombre de cellules
le plus important. La zone (2) couvre le champ externe en aval de la tuyere. Les zones (3)
et (4) situées en haut et en bas de la tuyere respectivement. Le raffinement du maillage est
¢galement pris en compte au voisinage des parois afin de mieux simuler les couches

limites.

Fig 5-17 Profils de la tuyere utilisée dans les calculs 2D.

Les calculs numériques sont réalisés pour un écoulement turbulent et stationnaire.
Une condition d’entrée subsonique est imposée a I’entrée de la tuyeére ou les conditions
génératrices et la direction de la vitesse sont imposées. Les parois de la tuyere et des
domaines extérieures amont sont adhérentes et adiabatiques. Les fronti¢res supérieures et
inférieures sont pourvues de conditions de non-réflexions. Enfin, une condition de sortie
subsonique est imposée a la frontiere avale du domaine. Cette derniére condition nécessite
une extension longitudinale importante pour permettre au jet de devenir subsonique par

diffusion de la quantité de mouvement par la viscosité.

5.6.3 Influence des modéles de turbulence

Dans les calculs numériques, le choix du modele de turbulence affecte notablement
les résultats. Plusieurs modeles ont été testés : le modele algébrique de Baldwin Lomax, le
modele a une équation de Spalart Allmaras et les modeles & deux équations de transports
(k-¢ et k-m). La Figure 5-19 montre I’influence des modé¢les de turbulence sur la répartition
de la pression pariétale le long du divergent de la tuyere. Les calculs numériques sont
réalisés a NPR = 6. On remarque que touts les modeles utilisés, par exemple le cas du
modele k-e. Le modele de Spalart Allmaras, Balwin Lomax et de k-o reproduit
convenablement la zone de décollement par rapport a I’expérience. Compte tenu de ces

résultats, le mod¢le k-o sera utilisé dans la suite des calculs 2D.
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Condition de non réflexion

ondition de non réflexion

Condition adiabatique

Entrée subsonique 1 2

Condition adiabatique

Fig 5-18 Maillage structuré de la tuyere
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Fig 5-19 Influence du modéle de turbulence sur la répartition de la pression a NPR = 6.

5.6.4 Validation des résultats

La figure 5-20 Représente les iso-contours de nombre de Mach. Elle montre un cas
de validation de notre calcul avec les résultats expérimental, analytique Girard [12], et
numérique, Sellam et al. [13]. On constate que les trois configurations presque sont les
mémes. Les structures de type choc ou onde de détente sont visibles dans 1’écoulement
aval, et les structures observées numériquement sont similaires a celles de I’expérience. On
montre aussi sur la Figure 5-21 Une comparaison de la distribution de la pression pariétale
des parois supérieure, entre I’expérience, et la simulation numérique pour le régime de sur
détente, NPR = 3.80. On remarque un bon accord entre les résultats de calcul et les valeurs
expérimentales, et qu’ils ont la méme distribution sauf que le plateau de pression apres

point de décollement est un peu écarter.
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NPR =3.80 NPR =2.02

Théoriques Girard [12], et expérimentales Sellam et al [13].

N

Calcul numérique Sellam et al [13].

Présent calcul CFD-FASTRANT

Fig 5-20 Comparaison des structures théoriques, expérimentales, et numériques.
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Fig 5-21 Distribution de la pression pariétale des parois supérieures, NPR = 3.80.
Comparaison de nos résultats avec les travaux Sellam et al. [13]

5.7. Résultats

5-7-1 Calcul du régime de Sur détente pour NRP = 3.00 (quelques propriétés)

La figure 5-20 présidente montre la topologie numérique obtenue de 1’écoulement
pour un rapport de sur détente NPR =3.00. Ces résultats numériques sont comparés
qualitativement avec limage strioscopique d’une expérience réalisée dans la veine C de la
soufflerie S8 dans le cadre du projet (ATAC) Girard [12]. Ces résultats numériques et
expérimentaux quasi semblables qualitativement, renferment plusieurs phénomenes

physiques qui sont détectés et décomposés comme suite.

5-7-1-1 Décollement de la couche limite et choc oblique de décollement

La couche limite s’épaissit le long des parois du divergent et décolle. Ce
décollement induit des ondes de compression qui se focalisent pour former le choc oblique

de décollement au travers duquel I’écoulement est dévié voir figure 5-22
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Fig 5-22 (A)- Décollement de la couche limite.
(B)- Le choc oblique de décollement (choc de compression).

5-7-1-2 Retour de I’écoulement

Lorsque le jet supersonique décolle de la paroi de tuyére, il s’organise un
écoulement de recirculation du fluide externe qui vient remplir la région de la tuyere apres
le point de décollement. Ainsi le fluide du milieu externe est aspiré a I'intérieur de la

tuyere sous I’effet d’entralnement puis évacué¢ a ’extérieur voir figure 5-23.

Fig 5-23 Retour de I’écoulement
5-7-1-3 Interaction d’ondes de choc

Le choc incident se réfléchit sur I’axe de la tuyere de facon singuliére en formant
un choc normal & I’axe appelé disque de Mach. Ainsi apparait un point triple, point de
rencontre du choc de décollement, du choc réfléchi et du disque de Mach. Du point triple
é¢mane une ligne de glissement. Cette discontinuité isobare sépare la poche subsonique en

aval du choc fort de la région supersonique en aval du choc réfléchi voir figure 5-24 La
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ligne verte présente la région sonique ou le nombre de Mach est égal a 1. Cette ligne

délimite les régions subsoniques des régions supersoniques.

Le point triple

L

Fig 5-24 Interaction d’onde de choc.

5-8 Configuration asymétriques de I'écoulement et phénomeéne d'hystérésis

Les cycles d’hystérésis précédemment observée sont clairement induits par
variation du nombre de Mach dans la condition aux limites, et par variation de I’angle
d’incidence de diedre générateurs de chocs. Pour reproduire le phénomeéne d’hystérésis
dans les tuyeres supersoniques, nous utilisons le taux de détente NPR (le rapport entre la
pression génératrice de la tuycre et la pression ambiante), défini par le rapport Pi/P, pour
paramétrer les calculs. Ce rapport entre la pression génératrice de la tuyere et la pression
ambiante est a 1'origine de la formation d'un choc de recompression. L'inconvénient majeur
de l'existence de ce choc est qu'il peut rentrer a l'intérieur de la tuyére, favorisant le
décollement de la couche limite. Dans certains cas, la couche limite décolle sans recoller,
et dans d'autres cas le décollement est suivi d'un recollement de la couche limite en aval
induisant la création d'un bulbe de recirculation. Ces deux configurations sont
respectivement nommées : FSS (Free Shock Separation) et RSS (Resticted Shock
Separation). L'instationnarité de cette interaction est la source de charges mécaniques
oscillantes importantes et d'intense variation des flux thermiques sur la paroi de la tuyere.
Ce phénomene a ¢été mis en évidence expérimentalement, puis numériquement pour la

premicere fois, par Sellam & al. [13].
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Plusieurs NPRs, variant de NPR=1.8 a NPR=5.42, a été ¢étudi¢ par simulation
numérique RANS 2D réalisés sur une tuyere compléte, afin d'observer les différentes
configurations (décollement asymétriques et recollement symétriques, phénomene
d’hystérésis). Il apparait alors (Figure 5-25) que sous un NPR critique, 1'écoulement dans la
tuyere devient asymétrique par rapport a l'axe de la tuyere. Cette observation est en accord
avec des expériences. Cette configuration asymétrique a également trouvé aussi pour
d'autres géométries, par exemple Lawrence & al. [14], Bourgoing & al. [15] Reijasse & al

[16], Pilinski & al. [17], et Shimshi & al. [18].

A B

NPR =2.60 NPR =2.15

Fig 5-25 Visualisation numérique de la configuration d'écoulement a deux NPRs différent.
A : Configuration symétrique pour NPR = 2.02
B : Configuration asymétrique pour NPR = 1.67.

La figure 5.26 montrent de la méme fagon des séquences ou trois régimes sont présents:
recollement symétrique, décollement dissymétrique sur la paroi supérieur, et décollement
dissymétrique sur la paroi inférieur. Ce phénomene est particuliérement présent pour des

taux de détente faibles a trés faibles avant le recollement quasi-continu de la couche limite.

Dissymétrie inférieure Dissymétrie supérieure
Fig 5-26 Apparition de dissymétrie [12].
Afin d’étudier si I’ NPR critique a la méme valeur lorsque I’ NPR croissante et/ou
décroissante, la simulation a été initialisée pour NPR = 5.42, et le rapport de sur détente a

¢été¢ diminué¢ progressivement jusqu’a NPR = 1.8, la convergence a été atteinte a chaque

étape pour une solution stationnaire stable, a partir du champ initial convergé pour le NPR
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précédent. Les résultats de simulation numérique a plusieurs étapes sont illustrés sur la
figure 5 -27. 1l clair que I’écoulement est initialement symétrique. A NPR = 1.90 (cas de
NPR critique) I’écoulement devient asymétrique et I’asymétrie reste lorsque le NPR
diminue encore. En suite le rapport de sur détente a été augmenté progressivement, on
remarque que 1’écoulement devient soudainement symétrique et I’asymétrie reste encore
lorsque le NPR augment beaucoup plus élevé que NPR critique (cas ou croissante), ce qui
montre que c’est ’écoulement est initialisé avec une configuration asymétrique le NPR
doit augmentée beaucoup plus ¢élevé afin de récupérer la symétrie, et le NPR critique sont

légerement différent de ce obtenu dans le cas croissante.

En revanche lorsque la valeur de I’ NPR diminue encore, le cas ou NPR =1.90
I’asymétrie commence de se produire pour le quelle au-dessous de cette valeur la
configuration symétrique n’existe plus, et lorsque la valeur de I’ NPR augment, le cas ou
NPR = 2.50, I’écoulement récupérer la symétrie par rapport a ’axe de symétrie de la
tuyere et au-dela de cette valeur, la configuration reste symétrique. Entre ces deux valeurs
I’existence d’une double zone de NPR ou les deux configurations sont possibles en

témoigne (association d’un phénomeéne d’hystérésis).

En remarque aussi que pour des taux de détente important, NPR = 5.42, et NPR =
3.80, la réflexion du choc de sur détente se fait de facon réguliére. La baisse du taux de
détente entraine I’apparition d’une réflexion de Mach, ainsi que la remontée du point de
décollement. Dans tous ces cas, le décollement est libre et ’interaction entre le choc
interne réfléchi et le choc de sur détente est mis en évidence. Dans le cas ou NPR = 2.02
c’est le choc interne incident qui vient intersecté le disque de Mach, comportement
cohérent avec I’expérience. Le point de décollement se situe de la méme fagon trés en
amont. On voit aussi pour notre cas qu’un décollement libre de la couche limite induit la
déformation du disque de Mach vers la paroi basse, paroi sur laquelle se produit le
recollement. Naturellement cette tendance se traduit sur 1’allure des courbes de pressions
qui comportent sur la paroi basse un point d’inflexion correspondant a la bulle de

recirculation.

Le calcul a des NPRs inférieurs de 1.8 ne change rien. Les résultats ne sont pas
présentés pour les faibles taux de détente. Pour conclure cette partie, I’étude a montre

clairement que la nature symétrique de I’écoulement est trés dépendant par la variation de
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I’ NPR dans la tuyere, qui est d’un grand intérét industriel par rapport a la I’intégrité

structurelle de la tuyere lors du lancement des roquettes et/ou des vaisseaux spatiaux.

NPR =5.42

NPR =3.80

NPR =3.10

NPR =2.83




Chapitre 5 : Résultats et interprétation 115

O ©
NPR = 2.50 3

NPR =2.02
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NPR =1.95
NPR =1.90
NPR =1.85
| NPR =1.80

Fig 5-27 Phénomene d’hystérésis induit par variation des rapports de sur détente NPR.
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5.8.1 Influence de découlement sur les rapports des pressions

Les rapports de pression pari¢tale supérieure et inférieure sont présentés
respectivement figure 5-28 A (le cas croissant le nombre de détente), et figure 5-28B (le
cas décroissant le nombre de détente). Ils mettent en évidence un écart sur la position du
point de décollement qui est plusimportant pour des NPR < 3.80. Cet écart diminue avec la
baisse du taux de détente. Le décollement se produit plus en aval dans les simulations
numériques. Le plateau de pression apres le décollement est trés bien reproduit, ainsi que le
saut de pression di au choc interne. Différents facteurs peuvent expliquer les écarts de
rapport de pression et de la position du point de décollement dans le calcul numérique en
2D

e Choix ou paramétrage du modele de turbulence.

e Maillage proche paroi.

e Mauvaise évaluation de 1’épaisseur de déplacement de la couche limite qui se

développe sur les deux parois de la tuyére.

ffffffffffffffffffffffffffffffff

o P/Pg “

| ~nNR3%  Paroi SUP__ Paroi INF

0,0 T T T

0,00 0,02 0,04 0,06 0,08 0,10

X/L

Fig 5-28 A Comparaison des rapports de pression (NPR croissant)
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Fig 5-28B Comparaison des rapports de pression (NPR décroissant)

5.9 Phénomene d’hystérésis induite par interaction onde de choc / couche limite

La présente étude s’intéresse a la fois au développement de la couche limite
turbulente en écoulement supersonique sur une plaque plane, a la distance requise pour
qu’elle envahisse toute la section de la plaque, ainsi qu’aux effets de la taille de la zone
d’interaction sur le développement de la méme couche limite, a travers 1’augmentation
de la force de l’interaction est une augmentation de la taille des zones d’interactions
conduisant a la formation d’une bulle de re-circulation qui est une zone des pertes de
charge importantes. Pour cette raison, on peut diminuer puis augmenter le nombre de
Mach pour voir une réflexion de Mach qui s’explique I’impact de ’onde de choc incident
forte avec la couche limite. L’augmentation et la diminution du nombre de Mach a causé

d’apparaitre un cycle d’hystérésis. Ces études sont bien adaptées par rapport 1’essai qui a
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été présenté par Délery & al. [19], qu’on a donné une autre contribution et des
investigations logiques du phénoméne de [Dinteraction onde de choc/couche limite
turbulente. Le mode¢le utilisé dans cette étude est le modeéle Kw — SST', qui on considéré
comme étant le plus approprié pour se genre de probléme, avec un traitement spécial de la
zone proche de la paroi.

Généralement la perturbation de la couche limite est sous I’effet des plusieurs
variantes, en particulier le nombre de Reynolds, la température de paroi. L’interaction
entre une onde de choc oblique avec une couche limite, est défini un autre aspect de
perturbation. Ce phénoméne est d’une grande importance en aérodynamique. On le
rencontre notamment au niveau des prises d’air, les voilures des avions et sur les lanceurs
supersoniques. .. etc. Ce processus de I’interaction, permet de définir les caractéristiques de
la structure de la couche limite. La zone d‘interaction est perturbée (instable), causée par
I’intensité d’onde de choc, qui déterminé la structure de la zone interne de la couche limite.
Elle est changée. La dynamique de I’interaction entre onde de choc-couche limite
turbulente sur une plaque adiabatique, permet d’introduire une zone de séparation de
I’écoulement avec la paroi, qui provoque une autre onde de choc oblique. Cette zone
traduite I’apparition d’un bulbe de recirculation avec le phénomeéne des interférences des
ondes de chocs (RR - MR) figure 5-29 Les ¢tudes qu’ont été effectuées, donnent une
grande importance en aérodynamique, aux caractéristiques de la couche limite. Telles que
les expériences de Délery & al. [19], Deleuze & al. [20], Laurent & al. [21], Dolling & al.
[22], et les simulations de Hadjadj & al. [23], Deck & al. [24], Sinha & al. [25], Edwards
[26], Choi & al. [27], Pirozzoli & al. [28], Touber & al. [29], Teramoto [30], Morgan & al.
[31], Lagha & al. [32], Shahab & al. [33], Dubos [34], Hadad [35]. Ils ont montré que la

zone d’interaction ainsi que la partie externe de la couche limite est perturbée (instables).
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A
Sketch of the flow induced by a shock Shock pattern interpretation in the shock
reflection with separation polar diagram. Upstream Mach number 2.
Separation shock deflection 14°, incident
shock deflection 10°.
B
Shock reflection with singular shock intersection Shock reflection with singular shock
or Mach phenomenon: Schematic view of the intersection or Mach phenomenon: Situation
situation in the physical plane in the shock polar plane (M1 = 2, [, =

14°,1,=-16")

Fig 5-29 Schématisation des interférences onde de choc /couche limite [19].
(A) : Cas d’une réflexion réguliére (RR)
(B) : Cas d’une réflexion de Mach (MR)

5.9.1 Géométrie et parametres de I’écoulement
5.9.1.1 Création de la géométrie et maillage

La création de la géométrie ainsi que le maillage se font grace au progiciel CFD-
GEOM figure 5-30. Plusieurs méthodes permet la création de cette géométrie, soit on se

base sur des géométries pré définies, soit il suffit d’entrer les coordonnées des différents
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points (x, y) en 2D, de créer les limites et enfin de créer la surface. Cependant, pour notre
cas, deux choix principaux du maillage se sont posés. En I’occurrence, un maillage soit a
base de cellules quadrilateres, soit & base de cellules triangulaires. L’utilisation d’un
maillage triangulaire induirait un sur plus du nombre de cellules par rapport aux cellules
quadrilateres, d’ou le besoin de plus de ressources et de temps de calcul. Cependant, notre
géométrie est assez simple ou 1’écoulement suit pratiquement la forme de cette géométrie.
Donc, en utilisant un maillage a cellules quadrilatéres, nous aurons un alignement de
I’écoulement avec notre maillage, alors que c¢a ne sera jamais le cas avec des cellules
triangulaires. Une attention particuliere doit étre portée sur la vérification a posteriori du
raffinement du maillage pres des parois afin de s’assurer que tous les phénoménes sont
capturés. CFD-FASTRAN propose trois méthodes pour traiter la turbulence pres des
parois : la fonction standard de parois (Standard Wall-Functions), les fonctions de parois
non équilibrées (Non-equilibrium wall - function) et un traitement amélioré des lois de
parois (Enhanced wall treatment). Dans chacun de ces cas, une vérification a posteriori
doit étre faite afin de vérifier le maillage. Cela se fait en regardant les valeurs que prend
y . Nous allons utiliser la premiére méthode qui est la plus simple. Pour cette méthode il
faut que chaque centre de cellules soit situé¢ dans la région logarithmique c’est-a-dire 30

<y "< 300. Il est préférable de s’approcher de la limite inférieure : y = 30.

Symmetry Wall

Outlet extrapolated

Inlet —

Fig 5-30 Géométrie et maillage du probleme

5.9.1.2 Controle du maillage

Pour vérifier qu’y "est compris en 30 et 300, on obtient le résultat suivant qui
confirme bien que nous sommes dans cette fourchette-la. Notons que nous avons di

effectuer une adaptation du maillage pour diminuer les valeurs de y "puisque notre
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maillage n’était pas assez fin pres de parois. On peut voir qu’y + est compris entre 30 et

44. La résolution du maillage est donc trés bonne pour le probléme étudié¢ figure 5-31.

Fig 5-31 Evolution de y Tle long de paroi pour le modele kw-SST.

5.9.2 Modélisation et Solution numérique

On utilise dans cette étude le modele de turbulence URANS, k-w-SST qui donne les
propriétés quantitatives de la turbulence, dans tout I’écoulement. Le code de calcul utilisé,
a permis de résoudre les équations de Navier-Stokes de Reynolds moyennés a formulations
explicites en deuxieme ordre et instantanées. Ces équations, de quantité de mouvements,
de I’énergie et du modele de turbulence sont discrétisées par la méthode des volumes
finis.). Pour I’intégration en temps, on a choisi un schéma complétement implicite avec un
CFL (Courant-Friedrichs-Lewy) maximum de 0.5. Concernant la discrétisation spatiale, le
schéma décentré de Roe avec le limiteur min-mod de second ordre est choisi. Le fluide
utilis¢ est I’air, considéré comme gaz parfait. Les conditions d’admission (condition
initiale de I’écoulement) sont représentées dans le tableau 5-3. La densité est calculée par
la loi des gaz parfaits (écoulement isentropique). La loi de Sutherland a été choisie pour
calculer, le p viscosité moléculaire qui décrit les variations de la viscosité par rapport a la

température.
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Tableau 5-3 : Parameétres physiques de I’écoulement a I’entrée.

Definition Valeur et unite

Nombre de courant local imposent CFL 0.5

Nombre de Mach a I’infini amont (gaz parfait) | Vari

Valeur de 1’énergie a I’infini amont 1683 (Pa)
Valeur de température a I’infini amont 76.5 (K)
5.10 Résultats

Les résultats des calculs ont été obtenus sur une machine cluster avec un temps CPU
d’environ 20 heures pour une convergence totale. Un angle d’inclinaison de diedre
(générateur de choc), de 17° a été fixé, et ’angle des chocs incidents a varié par croissance,
puis décroissance du nombre de Mach amont dans les conditions aux limites. La séquence,
de la figure 5-32. Présente les conteurs d’iso densités et leurs combinaisons des polaires de
choc de la forme de la zone d‘interaction (bulle de re-circulation). Le décollement de la
sous-couche visqueuse de la couche limite turbulente sous 1’effet de I’impact de ’onde de
choc sur une plaque adiabatique, permet d’introduire une zone de séparation de
I’écoulement avec la paroi qui provoque un choc de compression (chocs incidents). On
aura donc le phénomene des interférences des ondes de choc RR-MR, (onde de choc/ choc

de compression).

L'intensit¢ de ce choc (choc de compression) étant reliée a la déviation de
I'écoulement imposé par le gradient de pression, elle dépend donc de l'intensité du choc
incident. Notons qu'en aval du point d'impact, 1'épaisseur de la couche limite diminue,
l'existence de la détente traduite la déflexion négative associée au recollement de
'écoulement. Pour une interaction de type décollement naissant, la détente vient
rapidement rejoindre le choc réfléchi. Lorsque l'intensité du choc incident augmente, le
gradient de pression qu'il crée a la paroi devient plus intense, induisant ainsi une déflexion
de I'écoulement en amont beaucoup plus importante, il se crée alors une zone de
recirculation, comme illustrée sur la figure 5-32. Ce type de réflexion de choc est qualifi¢
de pleinement décollé. Le gradient de vitesse existant entre la zone décollée et 1'écoulement
extérieur produit une couche de cisaillement. Celle-ci est la source de structures

tourbillonnaires trés vraisemblablement de type Kelvin-Helmholtz, qui sont documentées
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dans le cas d'une couche de mélange, cette derniére produite par une réflexion de choc
juste en amont du point de recollement, la couche de mélange se courbe vers la paroi, et les
structures tourbillonnaires sont éjectées dans 1'écoulement aval. Le retour a un écoulement
parallele se fait a travers une derniére zone de compression. La géométrie du décollement
en fonction de l'intensité de choc incident a été documentée en détail par Green [36]. Il a
remarqué que lorsque l'intensité du choc incident est faible, I'angle de déviation est lui
aussi petit. Une augmentation de l'intensité du choc incident entraine un accroissement de

l'angle de déviation.

Donc en remarque sur la figure 5-32. Dans un premier temps, une réflexion
réguliere (RR). Cette configuration a été obtenue en partant d’un champ uniforme a Mach
¢gale a 4. Ensuite, le nombre de Mach a été diminué et a chaque fois une solution
stationnaire stable a été atteinte, a partir du champ initial convergé pour le nombre de
Mach précédent. Les calculs ont été effectués jusqu’a ’obtention d’une réflexion de Mach
(MR), la transition de la réflexion réguliére vers la réflexion de Mach s’effectue pour un
nombre de Mach égal a 2. La figure montre clairement 1’apparition brutale d’un choc quasi
normal et la bulle de re-circulation devient instable. Les différentes combinaisons des polaires
de choc montrant l'association d'un phénoméne d’hystérésis induit par interaction d’onde de
choc/couche limite. Ce phénoméne est similaires a celle dans le cas d’un phénomeéne
d’hystérésis induit par variation de ’angle d’incidence de diedre générateur de chocs (le
cas asymétrique), et le nombre de Mach. Par ce que dans ce cas 1’angle d’incidence de
diédre générateur de choc est fixe a 17, et I’angle générateur de choc de compression est

variable suivante la taille de la bulle de la zone de re-circulation et le nombre de Mach.
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Fig 5-32 Iso contours des champs de la masse volumique de la zone d‘interaction
(Bulle de re-circulation) pour déférent nombre de Mach et leurs polaires de choc.
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La figure 5-33A. Présente les évolutions de la pression pariétale qui subit une
brusque croissance, aux traversées de I’interaction, due aux ondes de compression,
présentes en dessous du choc réfléchi. Puis le niveau de pression de 1I’écoulement diminué.
Cette diminution est causée par I’intensité des faisceaux de détente de bord de fuite de
générateur du choc incident. La figure a montré qu’il y a une approximation similaire de la
pression pariétale que celle de fluide parfait, mais elle décale vers I’amont du point
d’impact du choc incident. Elle est causée par I’intensité de choc incident. Les résultats
présentés, montrent que la simulation des URANS par kw-SST prédit de fagon correcte la
montée de pression, ainsi que les niveaux en aval de ’interaction. Cette remarque a été
observée par J. Deleuze & all [20] et A. Hadjadj & all [2 3]. La séquence de La figure
5.33B. Représente la distribution du coefficient de frottement le long de la tuycre.
Cette figure montre que la présence de la paroi solide provoque un ralentissement des
particules. Ce ralentissement est dii a I’effet de la viscosité qui tend a le produire par
frottement visqueux entre la paroi et I’écoulement. Par I’action de ces frottements,
la vitesse de 1’écoulement pres de la paroi décroit. Par conséquent,l€paisseur de la
couche limite augmente au furet a mesure que I’écoulement se développe jusqu’a
envahir toute la section de la tuyére. Cette figure montre qu’a I’entrée de la tuyere, le
coefficient de frottement dans la zone prés de la paroi diminue jusqu’a la zone
d’interaction, au niveau de I’impact de ’onde de choc avec la couche limite, puis augmente
dans la région a pres la zone de re-circulation mais reste toujours positif. Juste au point de
naissance de décollement de la zone d’interaction. Le coefficient de frottement devient
négatif le long de toute la zone jusqu’au point de recollement. Ce phénomene
accompagne le développement de la couche limite a la paroi ou les niveaux de
turbulence sont importants. Apreés cette distance, 1’écoulement continue son
développement jusqu’a atteindre 1’établissement final vers des valeurs constantes.
L’allure de cette courbe montre qu’il y a une perturbation dans la région de la zone

d’interaction (bulle de re-circulation).
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Figure 5.33 : A - Evolutions longitudinales des pressions pariétales.
B - Evolutions longitudinales des coefficients de frottement.
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5.10.1 L’effet de nombre de Mach sur le décollement/recollement, et la hauteur de la

zone d’interaction

Les Figures 5-34 et 5-35. Représentent respectivement 1’évolution des points
de décollement/recollement, et la hauteur de la zone d’interaction en fonction du nombre
de Mach amont. Les deux figures montrent que : lorsque le nombre de Mach diminue
I’impact d’une onde de choc sur une couche limite est fort et I’épaississement de la zone
subsonique de la couche limite, dont I’épaisseur (hauteur) est augmentée, car le choc est
plus intense. Il est faible dans le cas contraire. La diminution du nombre de Mach influe
aussi sur la formation d’une bulle de re-circulation c.-a-d., la distance entre le découlement

/ recollement est plus grande que celle si ’onde de choc est forte.

o Ll L

Fig 5-34 Evolutions des points de décollement et de recollement en fonction du nombre amont

001

0,005 4

15 2 25 3 3.5

Fig 5-35 Hauteur de la zone d’interaction en fonction du nombre de Mach amont
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Conclusion générale

Durant sa rentrée dans I’atmosphere, un engin traverse différents domaines de vol
allant du régime hypersonique jusqu’au régime subsonique. Les problémes
aérodynamiques posés durant la trajectoire de vol impliquant différents phénomeéne
physique qui est la raréfaction, la trés haute enthalpie, 1’ionisation, la dissociation, la

transition laminaire/ turbulent, 1’interaction et I’interférence de choc, etc.

L’objectif principal de cette thése était d’examiner, par simulations numériques, et
¢tudes analytiques les interférences et les interactions des ondes de choc dans les
écoulements compressibles dans un but de compréhension physique des différents facteurs
qui gouvernent ces écoulements. Tout au long de ce travail, nous avons pu montrer
I’intérét, la portée et 'importance de cette étude a travers des exemples d’application
pratique. En effet, les écoulements dans les tuyeres engendrent un ensemble de
phénomenes physique parmi les plus compliqués de la mécanique des fluides : interaction
choc/choc et choc/ couche limite, découlement de la couche limite, formation de

phénomeéne de Mach, dissymétrie du découlement...

Les problémes dus aux interférences de chocs étant omniprésents dans les
¢coulements a grand nombre de Mach, et leurs effets pouvant étre néfastes, il est important
de pouvoir prédire correctement la configuration de choc attendue. Dans cette optique,
nous avons précisé d’étudier les conditions d’existence des interférences de choc de types I
et I, et les phénomenes d’hystérésis associés aux passages d’un type de réflexion a I’autre.
Pour ce faire, une étude analytique, et numérique, concernant I’interaction de deux chocs

obliques, a été mise en ceuvre.

L’étude analytique a permis I’identification des critéres de transition entre la
configuration de choc réguliere et celle de Mach. Une zone duale ou les deux
configurations de choc peuvent se reproduire a été¢ mise en évidence. L’étude analytique
suggere I’existence d’une réflexion de Mach inverse. Les zones d’existence de ce type
d’interaction ont été identifiées analytiquement. L’hypothése de I’existence d’un
phénomeéne d’hystérésis analogue a celui existant en interaction de choc symétrique a été

formulée et vérifiée numériquement.
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Une étude numérique a également été menée. les simulations numérique réalisées dans

cette étude et corroborées par les récents résultats expérimentaux ont abouti aux conclusion

suivantes:

10.

Phénoméne d'hystérésis existe lors des transitions (RR / MR), l'obtention de
I'une ou l'autre des ces réflexion dépend fortement des facteurs géométriques,
ou des conditions d'écoulements.

Hystérésis de la transition (RR / MR), due a l’effet de mémoire de
I’écoulement.

La transition (MR, vers RR) se produit au critére de détachement, alors que la
transition inverse (MR vers RR) s'effectue quelque part dans la zone duale
proche du critére de Von Neumann.

Il est plus facile de transformer une réflexion réguliére en une réflexion de
Mach que l'inverse.

En conformité avec I’expérience, la solution MR est plus stable que la solution
RR.

En présence de l'influence du faisceau de détente, la transition de la réflexion de
Mach vers la réflexion réguli¢re se produit d'autant plus tot que le choc incident
est affaibli.

Réflexion de Mach inverse a été mise en évidence numériquement et se
reproduire pour la premiere fois.

Aucune influence de la vitesse de rotation des diedres (générateur de choc), sur
la largeur de la zone duale.

Influence des conditions initiales sur la transition MR/RR.

Existence d’un Phénoméne d’hystérésis associé¢ a 1’interaction onde de choc /
couche limite. Ce type d'interaction, elle est présente dans de nombreux
domaines de l'aéronautique tel que : l'aéro-dynamique interne (prises d'air,
scramjet), externe (présence de choc d'extrados en transsonique, écoulements en
tuyére surdétendue). La présence de cette interaction dans ces systémes
mécaniques est un véritable probléme pratique car elle est a l'origine de fortes
contraintes instationnaires, pouvant conduire a la fatigue des structures et a
leurs destructions. Elle peut aussi conduire a des instabilités dans le
fonctionnement des moteurs (pompages de compresseurs, instabilité de

combustion en scramjet ...).
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Afin d’améliorer I’étudie sur l’interaction des ondes de choc, les résultats laissent
entrevoir de nouveaux axes de recherche. En particulier, la stabilit¢ de la réflexion
réguliere et de la réflexion de Mach dans le domaine dual reste une question ouverte. Les
aspects tridimensionnels des réflexions régulieres et de Mach doivent étre pris en
considération. Les aspects tridimensionnels dans le cas des interactions onde de choc/
couche limite c’est un sujet d'actualités. La courbure du disque de Mach et la configuration
de I’écoulement en aval de la zone subsonique constituent un sujet a eux seuls. L’étude est
en cours (A. Hadjadj, D. Vandromme, and G. Ben-Dor, Theoritical and numerical study of

Mach stem shape in 2D supersonique jet, In preparation).
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ANNEXE A

Fig.1 Diagramme pression-déflexion pour 8 =5",M,=4.96

Fig.2 Diagramme pression-déflexion pour 8 =5",M,=4.96
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Fig.3 Diagramme pression-déflexion pour 8 =10",M,=4.96

Fig.4 Diagramme pression-déflexion pour 8 =5",M,=4.96
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Fig.5 Diagramme pression-déflexion pour 8 =5",M,=4.96
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ANNEXE B

CFD-FASTRAN Flow Solver

CFD-FASTRAN est un solveur volumes finis, basé sur la densité compressible, 3D avec
plus de différenciation de I'ordre et de méthodes de répartition de flux. Il peut gérer
gamme complete de conditions d’écoulement y compris incompressible / compressible,
stable / instable, non visqueux / laminaire / turbulent et peut importer différents types de
réseaux comme les réseaux multi-blocs structuré, non structurées, des grilles tétraédriques
chiméres grilles en exces et les réseaux hybrides. Les équations régissant sont discrétisées
et numériquement intégrée basée sur une approche de volume fini. Cette méthode divise le
domaine de flux en points discrets a partir de laquelle les volumes de commande sont
construits. Les informations de débit sont stockées au niveau de chaque centre de la cellule
et I’écoulement d’une cellule a la cellule suivante est déterminé en évaluant les flux a
travers la face commune entre les cellules adjacentes. La figure 1 montre I’interface
utilisateur graphique CFD-FASTRANSs (GUI). Le CFD-FASTRAN GUI guide 'utilisateur
a travers la spécification correcte d’'un modele CFD. Mode modele spécifie les descriptions
physiques et résoudre mode spécifie les aspects numériques de la procédure de solution.
GUI permet de fournir tous les éléments nécessaires pour compléter la description
physique d’un modéle CFD. Un processus de préparation du modele typique suivie en

CFD-FASTRAN est donné dans un organigramme (Figure 2).

X CFD-GUI:- D:\cb\model. DAT

File View Miscellaneous Help

arid | Problem
Type

CFD-FASTRAN(¢) 1996. CFD Research Corporation

| | N

mi S0 TEE | BCDisplay CTDisplay | W pmmmmmy |

Figure 1 CFD-FASTRAN Graphical User Interface.
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Figure 2 A typical model preparation processes in CFD-FASTRAN.




Résumé

Quand une onde de choc oblique vient frapper une paroi plane, deux types de réflexions sont
possibles. Suivant 1'inclinaison relative des chocs par rapport & la direction de 1'écoulement amont, on obtient, soit
une réflexion régulicre (RR), soit une réflexion de Mach (MR). A des nombres de Mach supérieurs a 2,2, il existe
une gamme d'angles d'incidence pour lesquels ces deux types de réflexions sont conjointement possibles. C'est le
domaine de solutions duales, qui a conduit a I'hypothése de l'existence d'un effet d'hystérésis dans la transition
RR-MR. Le but de ce travail est de retrouver numériquement le phénomene d’hystérésis observé lors des études
expérimentales dans I’interférence des ondes de choc, plus particuliérement les interactions régulicres et de Mach. 11
est alors question de traiter ce probléme par une étude numérique congu sur le principe de schéma de capture de
choc. Le calcul est fait a ’aide d’un code CFD-FASTRAN, basée sur la résolution des équations de Navier-Stockes
par la méthode des volumes finis. La diversité des méthodes numériques utilisée a permis d’étudier quatre
phénomenes d’hystérésis distincts. Le premier a été observé, par variation du nombre de Mach, I’angle d’incidence
des diedres étant fixe. Le second, également a nombre de Mach constant, par variation de 1’angle d’incidence des
diedres générateurs de chocs (cas asymétrique), le troisieme a été étudié 1’influence de variation des rapports de sur
détente (NPR). Enfin le phénoméne d’interaction onde de choc / couche limite, et développement de la zone de
recirculations de la couche limite turbulente.

Mots-clés : Onde de choc, Réflexion réguliére, Réflexion de Mach, Polaire de choc. Phénomeénes hystérésis.

Abstract

When an oblique shock wave strikes a flat wall, two types of reflections are possible. Next, the relative
inclination shocks relative to the direction of the upstream flow is obtained, a regular reflection (RR), a Mach
reflection (MR). At Mach numbers higher than 2.2, there is a range of angles of incidence for which the two types of
reflections are possible in conjunction. This is the area of dual solutions, which led to the hypothesis of the existence
of a hysteresis effect in the transition RR-MR. The purpose of this work is to find numerically the hysteresis
observed in experimental studies in the interference of shock waves, especially regular interactions and Mach. This
addresses the problem of dealing with a numerical study designed on the principle of shock capturing scheme. The
calculation is done using a CFD-FASTRAN code based on the resolution of the Navier-Stokes equations by the
finite volume method. The variety of numerical methods used allowed to study four separate hysteresis phenomena.
The first was observed by varying the Mach number, the incident angle of the dihedral being fixed. The second, also
on a constant Mach, by varying the angle of incidence shock generators dihedral (asymmetric case), the third was
studied the influence of variation of relaxing on Reports (NPR). Finally the wave interaction phenomenon of shock /
boundary layer, and development of the recirculation zone of the turbulent boundary layer.

Keywords: shockwave. regular reflection .Mach réflexion . choc polaire. Hysteresis phenomenon
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